Experimentelle Untersuchungen zu neuartigen, porösen Injektoren für den Einsatz in kryogenen Hochdruck-Raketenantrieben by Deeken, Jan C.
Experimentelle Untersuchungen zu neuartigen,
poro¨sen Injektoren fu¨r den Einsatz in kryogenen
Hochdruck-Raketenantrieben
Von der Fakulta¨t fu¨r Luft- und Raumfahrttechnik und Geoda¨sie der Universita¨t
Stuttgart zur Erlangung der Wu¨rde eines Doktors der Ingenieurwissenschaften
(Dr.-Ing.) genehmigte Abhandlung
Vorgelegt von
Jan Deeken
aus Aachen
Hauptberichter: Prof. Dr.-Ing. S. Schlechtriem
Mitberichter: Prof. Dr.-Ing. O. Haidn
Tag der mu¨ndlichen Pru¨fung: 8. April 2014
Institut fu¨r Raumfahrtsysteme der Universita¨t Stuttgart
2014

Vorwort
Die vorliegende Dissertation entstand im Rahmen meiner Ta¨tigkeit als wissenschaft-
licher Mitarbeiter am Institut fu¨r Raumfahrtantriebe des DLR am Standort Lam-
poldshausen.
Mein großer Dank gilt Herrn Prof. Dr.-Ing. Stefan Schlechtriem fu¨r die Betreuung
und Unterstu¨tzung dieser Arbeit, sowie fu¨r die U¨bernahme des Hauptreferats. Mein
besonderer Dank gilt ebenfalls Herrn Prof. Dr.-Ing. Oskar Haidn, nicht nur fu¨r die
U¨bernahme des Korreferats, sondern insbesondere auch fu¨r die unza¨hligen wissen-
schaftlichen Diskussionen wa¨hrend und nach seiner Zeit als Leiter der Abteilung
Technologie am Institut fu¨r Raumfahrtantriebe. Ohne seine Anregungen wa¨re die
vorliegende Arbeit in dieser Form nicht denkbar gewesen. Prof. Dr.-Ing. Jens von
Wolfersdorf mo¨chte ich fu¨r die U¨bernahme des Pru¨fungsvorsitzes danken.
Dem Leiter der Abteilung Raketenantriebe, Prof. Dr.rer.nat. Michael Oschwald,
mo¨chte ich fu¨r die fortgesetzte Unterstu¨tzung der Forschungsaktivita¨ten zu poro¨sen
Injektoren danken. Mein besonderer Dank gebu¨hrt auch Dr.-Ing. Dmitry Suslov. Seine
Erfahrung in der Durchfu¨hrung experimenteller Untersuchungen am Pru¨fstand P8
und in der Auslegung von Versuchsbrennkammern haben die zahlreichen erfolgreichen
Testkampagnen ermo¨glicht.
Daneben mo¨chte ich mich bei meinen gescha¨tzten Kollegen fu¨r das angenehme
und inspirierende Arbeitsumfeld bedanken. Dazu geho¨rten und geho¨ren – unter
vielen anderen – Johannes Lux, Richard Arnold, Dirk Greuel, Andreas Gernoth,
Bernd Wagner, Justin Hardi, Stefan Gro¨ning, Tobias Traudt, Sam Webster, Scott
Beinke und David Hladik. Fu¨r seinen unermu¨dlichen Einsatz bei der Herstellung
der Einspritzko¨pfe und Brennkammern fu¨r diese Versuchsreihen mo¨chte ich mich bei
Herrn Andreas Ma¨rklen bedanken. Dem gesamten Team des Pru¨fstands P8 gebu¨hrt
mein Dank fu¨r ihren großartigen Einsatz bei der Durchfu¨hrung der zahlreichen
Testkampagnen.
Mein besonderer Dank gilt meinen Eltern und meiner Schwester fu¨r ihre Unterstu¨tzung
und unscha¨tzbare Motivation wa¨hrend der Erstellung dieser Arbeit.
Lampoldshausen, 2014 Jan Deeken

Inhaltsverzeichnis
Nomenklatur VI
Kurzfassung XI
Abstract XIII
1 Einleitung und Zielsetzung 1
2 Treibstoffeinspritzung in Raketentriebwerken 5
2.1 Anforderungen an ein Einspritzsystem fu¨r Raketentriebwerke . . . . . 5
2.1.1 Verbrennungseffizienz . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6
2.1.2 Verbrennungsstabilita¨t . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8
2.1.3 Sonstige Eigenschaften eines Einspritzsystems . . . . . . . . . 10
2.2 Treibstoffkombination LOX/H2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
2.3 Mechanismen der Treibstoffaufbereitung . . . . . . . . . . . . . . . . 15
2.3.1 U¨berkritische Fluide . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
2.3.2 Zersta¨ubung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
2.3.2.1 Prima¨rer Strahlzerfall . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
2.3.2.2 Sekunda¨rer Strahlzerfall . . . . . . . . . . . . . . . . 24
2.3.3 Verdampfung, Mischung und Reaktion . . . . . . . . . . . . . 26
2.4 Klassifizierung von Einspritzsystemen . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
2.4.1 Treibstoffinjektoren der A-4-Rakete . . . . . . . . . . . . . . . 27
2.4.2 Prallinjektoren . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.4.3 Koaxialinjektoren . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
2.4.4 Drallinjektoren . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35
2.4.5 Showerhead-Injektoren . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37
2.4.6 Pintle-Injektoren . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38
2.5 Poro¨se Einspritzung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40
2.5.1 Motivation . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40
2.5.2 Injektorkonzept . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40
2.5.3 Stand der Technik . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 42
2.5.3.1 Arbeiten zu poro¨sen Injektoren außerhalb des DLR . 42
2.5.3.2 Arbeiten zu poro¨sen Injektoren am DLR . . . . . . . 43
2.5.4 Treibstoffaufbereitung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45
2.5.5 Injektordurchstro¨mung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50
III
Inhaltsverzeichnis
3 Experimenteller Aufbau 53
3.1 Forschungspru¨fstand P8 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
3.2 Versuchshardware . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55
3.2.1 Prinzipien der Pattern-Auslegung poro¨ser API-Einspritzko¨pfe 55
3.2.2 Brennkammerdurchmesser 50 mm . . . . . . . . . . . . . . . . 58
3.2.2.1 Brennkammerkonfigurationen . . . . . . . . . . . . . 58
3.2.2.2 Einspritzko¨pfe . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60
3.2.3 Brennkammerdurchmesser 80 mm . . . . . . . . . . . . . . . . 63
3.2.3.1 Brennkammerkonfigurationen . . . . . . . . . . . . . 63
3.2.3.2 Einspritzko¨pfe . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66
3.2.4 Verwendete poro¨se Materialien . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71
3.2.5 Messtechnik . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 75
3.3 Ziele der Testkampagnen und Betriebsbedingungen . . . . . . . . . . 77
3.3.1 Testkampagne 1: Einfluss der Injektionsbedingungen und Dros-
selung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77
3.3.2 Testkampagne 2: Einfluss der Brennkammermachzahl und L∗-
Einfluss . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79
3.3.3 Testkampagne 3: Einfluss des Injektordurchmessers . . . . . . 82
3.3.4 Testkampagne 4 und 5: API fu¨r 80mm-Brennkammerdurchmesser 83
3.3.5 Testkampagne 6: Gasgenerator und Vorbrennkammer-Anwendung 85
3.4 Datenauswertung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 86
3.4.1 Verbrennungseffizienz . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 87
3.4.1.1 Eintrittsimpuls . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89
3.4.1.2 Stickstoffanteil im LOX-Massenstrom . . . . . . . . . 89
3.4.1.3 Vera¨nderung des wirksamen Du¨senhalsquerschnitts . 91
3.4.1.4 Wa¨rmeverlust aufgrund der Brennkammerku¨hlung . 92
3.4.1.5 Energieverluste durch irreversible Beschleunigung . . 93
3.4.1.6 Bestimmung des Totaldrucks im Versuch . . . . . . . 95
3.4.1.7 Fehlerbetrachtung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95
3.4.1.8 Alternative Bestimmung der Verbrennungseffizienz . 97
3.4.2 Verbrennungsstabilita¨t . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97
3.4.3 Axialer Druckverlauf . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98
4 Experimentelle Ergebnisse 103
4.1 Einfluss der Injektionsbedingungen und Drosselung . . . . . . . . . . 103
4.1.1 Verbrennungseffizienz . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103
4.1.2 Axiale Druckverteilung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105
4.2 Einfluss der Brennkammermachzahl . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108
4.2.1 Verbrennungseffizienz . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108
4.2.2 Axiale Druckverteilung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111
4.2.3 Verbrennungsstabilita¨t . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 115
4.3 Reduzierung der Brennkammerla¨nge . . . . . . . . . . . . . . . . . . 118
4.4 Einfluss des Injektordurchmessers . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 119
4.4.1 Verbrennungseffizienz . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 119
IV
Inhaltsverzeichnis
4.4.2 Axiale Druckverteilung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 119
4.4.3 Verbrennungsstabilita¨t . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 126
4.5 API fu¨r 80mm-Brennkammerdurchmesser . . . . . . . . . . . . . . . . 128
4.5.1 Verbrennungseffizienz . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 128
4.5.2 Verbrennungsstabilita¨t . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 130
4.6 Anwendung fu¨r Preburner-Injektion . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138
4.6.1 Verbrennungseffizienz . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138
4.6.2 Verbrennungsstabilita¨t . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138
5 Zusammenfassung und Ausblick 141
5.1 Ergebnisse . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141
5.2 Ausblick . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 144
Literaturverzeichnis 147
V
Nomenklatur
Nomenklatur
Lateinische Symbole
Zeichen Einheit Bedeutung
a m/s Schallgeschwindigkeit
A m2 Fla¨che
A Amplitude
B Spalding Transferzahl [66]
c∗ m/s Charakteristische Geschwindigkeit
cd Durchflusskoeffizient
d m Durchmesser
DROF Dichteverha¨ltnis (Oxidator zu Treibstoff)
DVOF m/s Differenzgeschwindigkeit (Oxidator zu Treibstoff)
ER Energieverha¨ltnis nach Engelbert et al. [12]
F N Schub
g m/s2 Erdbeschleunigung
hH2 m H2-Spaltmaß
∆hv J/kg Verdampfungsenthalpie
Isp s Massenspezifischer Impuls
J Impulsstromverha¨ltnis (Gas zu Flu¨ssigkeit)
L m La¨nge
L∗ m Charakteristische Brennkammerla¨nge
m˙ kg/s Massenstrom
M g/mol Molare Masse
Ma Mach-Zahl
MR Impulstromverha¨ltnis nach Engelbert et al. [12]
MRHGO Impulsstromverha¨ltnis (Heißgas zu Oxidator)
MROF Impulsstromverha¨ltnis (Oxidator zu Treibstoff)
n Anzahl
N Anzahl
Oh Ohnesorge-Zahl
p Pa Druck
q˙ W Spezifischer Wa¨rmestrom
Q˙ W Gesamtwa¨rmestrom
r m Radius
VI
Nomenklatur
Zeichen Einheit Bedeutung
R J/ (mol ·K) Allgemeine Gaskonstante
Re Reynolds-Zahl
ROF Mischungsverha¨ltnis
sFP m Stirnplattensta¨rke (engl. face plate)
St Stokes-Zahl
t m Injektorwandsta¨rke, Abstand
t s Zeit
T K Temperatur
u m/s Geschwindigkeit
U m Umfang
v m/s Darcy-Geschwindigkeit
V m3 Volumen
VRFO Geschwindigkeitsverha¨ltnis (Treibstoff zu Oxidator)
VROF Geschwindigkeitsverha¨ltnis (Oxidator zu Treibstoff)
w Gewichtungsfaktor
We Weber-Zahl
Griechische Symbole
Zeichen Einheit Bedeutung
α W/ (m2 ·K) Wa¨rmeu¨bergangskoeffizient
α ◦ Taper-Winkel
α m2 Permeabilita¨tskoeffizient (Darcy)
β m Permeabilita¨tskoeffizient (Forchheimer)
∆v m/s Integrale Geschwindigkeitsa¨nderung eines
Raumfahrtzeugs
 Fla¨chenverha¨ltnis, Volumenverha¨ltnis
η Pa · s Dynamische Viskosita¨t
ηc∗ Verbrennungseffizienz
κ Isentropenkoeffizient
µ m2/s Kinematische Viskosita¨t
ρ kg/m3 Dichte
σ N/m Oberfla¨chenspannung
σ Standardabweichung
τ s Charakteristisches Zeitmaß
VII
Nomenklatur
Zeichen Einheit Bedeutung
φ ◦ Winkel
φ Volumenanteil
ω Massenanteil
Tiefgestellte Indices
Zeichen Bedeutung
0 Totalbedingungen
0 Initialbedingungen
a Umgebung (engl. ambient)
ac Beschleunigung (engl. acceleration)
AF Auswertefenster
BK Brennkammer
c Kontraktion
c∗ Charakteristische Geschwindigkeit
CIT Messung des Stickstoffanteils im LOX
e Du¨senaustritt (engl. exit)
eff Effektiv
EI Eintrittsimpuls
EoC End of Combustion
exp Experimentell
f flu¨ssige Phase
F Fuel
FM Flow meter
g gasfo¨rmige Phase
ges Gesamt
i, j Indices
Inj Injektor
I/W Injektor/Wand
k Kru¨mmung
krit Kritische Bedingungen
max Maximum
min Minimum
norm Normiert
O Oxidator
VIII
Nomenklatur
Zeichen Bedeutung
Prop Propellant
res Aufenthaltszeit (engl. residence time)
s Oberfla¨che (engl. surface)
t Du¨senhals (engl. throat)
theo Theoretisch
v Verdampfung
Vor Voronoi
zyl Zylindrisch
Hochgestellte Indices
Zeichen Bedeutung
′ Schwankungsanteil
¯ Mittelung
Abku¨rzungen
Zeichen Bedeutung
A-4 Aggregat 4
API Advanced Porous Injector
CEA Chemical Equilibrium with Applications
CH4 Methan
CPIA Chemical Propulsion Information Agency (heute: CPIAC)
EAM European Apogee Motor
ESC-B Ariane V Oberstufe B (franz. E´tage Supe´rieur Cryogenique B)
Fu Fuel
FRSC Fuel-Rich Staged Combustion
GG Gasgenerator
GH2 Gasfo¨rmiger Wasserstoff
GOX Gasfo¨rmiger Sauerstoff
H2 Wasserstoff
HF Hochfrequente Schwingungen (engl. High Frequency)
ITAR International Traffic in Arms Regulations
JPL Jet Propulsion Laboratory
LF Niederfrequente Schwingungen (engl. Low Frequency)
IX
Nomenklatur
Zeichen Bedeutung
LH2 Flu¨ssiger Wasserstoff
LOX Flu¨ssiger Sauerstoff (engl. Liquid Oxygen)
LPRE Liquid Propellant Rocket Engine
L-Mode Longitudinale Eigenmode des Brennraums
MCC Main Combustion Chamber
MMH Monomethylhydrazin
NTO Distickstofftetroxid, N2O4 (engl. Nitrogen Tetroxide)
O2 Sauerstoff
OH OH*-Radikal
Ox Oxidator
PB Pre Burner
R-Mode Radiale Eigenmode des Brennraums
RCS Reaction Control System
RMS Root Mean Square
SSME Space Shuttle Main Engine
T-Mode Tangetiale Eigenmode des Brennraums
X
Kurzfassung
Dem Einspritzsystem kommt bei dem Design von mit flu¨ssigen Treibstoffen betrie-
benen Raketentriebwerken eine zentrale Bedeutung zu. Nur ein sorgfa¨ltig gewa¨hl-
tes Design dieser Komponente garantiert eine effiziente und stabile Verbrennung
der Treibstoffe im Brennraum. Die Aufgabe eines solchen Einspritzsystems fu¨r Bi-
Propellant-Triebwerke ist die U¨berfu¨hrung der zu Beginn getrennten flu¨ssigen oder
gasfo¨rmigen Treibstoffkomponenten in ein Gemisch, das eine schnelle Reaktion ermo¨g-
licht. Bei der Wahl eines geeigneten Einspritzsystems mu¨ssen der Aggregatzustand der
Treibstoffpaarung (flu¨ssig/flu¨ssig, gasfo¨rmig/flu¨ssig, gasfo¨rmig/gasfo¨rmig) und weite-
re Anforderungen an das Gesamtsystem beru¨cksichtigt werden, wie z. B. maximal
erlaubte Wandtemperaturen, Beschra¨nkungen im Bauvolumen, niedrige Fertigungs-
kosten oder ein variabler Schubbereich. Fu¨r kryogene Hochleistungsraketentriebwerke,
die mit flu¨ssigem Sauerstoff und Wasserstoff (LOX/H2) betrieben werden, haben sich
Koaxial- bzw. Swirl-Koaxial-Einspritzelemente durchgesetzt. Sie finden sich z. B. in
den Triebwerken Vulcain I & II, Vinci, HM-7, SSME, J-2, LE-5 oder LE-7.
Im Rahmen dieser Arbeit wurde ein neuartiges Verfahren der Treibstoffinjektion
untersucht. Das Advanced Porous Injector (API)-Konzept stellt eine Alternative zu
klassischen Koaxialinjektoren fu¨r die gasfo¨rmig/flu¨ssig-Injektion dar. Es basiert auf
der Verwendung einer poro¨sen Stirnplatte zur Injektion der gasfo¨rmigen Treibstoff-
komponente (z. B. H2) und einer Vielzahl einfacher Ro¨hrchen geringen Durchmessers
fu¨r die Einspritzung der flu¨ssigen Komponente (LOX). Aufgrund des einfachen
Aufbaus bietet das API-Konzept ein großes Potential zur Kostenreduktion der Ein-
spritzkopfkomponente. Dieser Aufbau sorgt auch fu¨r vollkommen unterschiedliche
kinematische Bedingungen bei der Einspritzung und damit auch fu¨r einen anderen
Aufbereitungsmechanismus. Wa¨hrend ein Koaxialinjektor die Aufbereitung durch
die Scherwirkung eines schnellen koaxialen Gasstrahls um einen langsamen zentralen
LOX-Strahl bewerkstelligt, entfallen die hohen Gasgeschwindigkeiten im Falle des
API durch die große Eintrittsfla¨che fu¨r diese gasfo¨rmige Treibstoffkomponente. Die
Treibstoffaufbereitung in einem poro¨sen Injektor basiert auf einem anderen dominan-
ten Mechanismus, der in dieser Arbeit untersucht wird.
Ziel dieser Arbeit war die Identifikation dieses Aufbereitungsmechanismus und die
Bestimmung mo¨glicher Einflussparameter auf die Gu¨te der Treibstoffaufbereitung.
Zu diesem Zweck wurden umfangreiche experimentelle Versuchsreihen unter Heiß-
gasbedingungen mit poro¨sen Injektoren nach der oben beschriebenen API-Bauweise
und verschiedenen Sub-Scale-Forschungsbrennkammern durchgefu¨hrt. Diese Versu-
che fanden am Europa¨ischen Forschungs- und Entwicklungspru¨fstand P8 am DLR
Standort Lampoldshausen statt. Diese Brennkammern wurden fu¨r typische Haupt-
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brennkammerbedingungen mit Brennkammerdru¨cken von bis zu 100 bar und bei
repra¨sentativen Mischungsverha¨ltnissen betrieben. Im Zusammenhang mit Untersu-
chungen zur Injektion bei Gasgenerator- bzw. Vorbrennkammeranwendungen wurden
Brennkammerdru¨cke von bis zu 330 bar realisiert. Zur Bewertung des Einflusses
der untersuchten Parameter wurden die Verbrennungseffizienz und die Verbren-
nungsrauigkeit herangezogen. Daru¨ber hinaus erfolgte eine Bestimmung des axialen
Druckverlaufs im Brennraum. Dieser axiale Druckverlauf erlaubt Ru¨ckschlu¨sse auf
die Position und Ausdehnung der Hauptreaktionszone in der Brennkammer.
Zur Charakterisierung des Einspritzkonzeptes wurde der Einfluss variierender kinema-
tischer Bedingungen (Eintrittsgeschwindigkeiten und Impulsstro¨me) in der Einspritz-
ebene untersucht. Fu¨r Koaxialinjektoren sind dies die kontrollierenden Parameter
der Treibstoffaufbereitung. Des Weiteren fanden bei Brennkammerdurchmessern
von 50 mm umfangreiche Versuche zum Einfluss des Du¨senkontraktionsverha¨ltnisses
statt. Dieses Verha¨ltnis bestimmt die Heißgasgeschwindigkeit in der Brennkammer,
die als ein wichtiger Parameter der Treibstoffaufbereitung bei poro¨sen Injektoren
identifiziert wurde. Daneben wurde der Einfluss einer geometrischen Variation des
Einspritzkopfmusters untersucht. Durch die geeignete Auslegung zweier neuer In-
jektoren konnte der Einfluss des LOX-Injektordurchmessers unabha¨ngig von den
sonstigen Stro¨mungsbedingungen in der Einspritzebene untersucht werden.
Bei Heißgasversuchen mit einer 80 mm-Forschungsbrennkammer konnte der stabi-
le und effiziente Betrieb eines neu entwickelten poro¨sen Injektors bei typischen
Abmessungen von In-Space-Triebwerken demonstriert werden. Dabei wurden neue
Erkenntnisse zur Auslegung eines API zur Vermeidung von selbsterregten, hochfre-
quenten Instabilita¨ten gewonnen. Das Anwendungsspektrum dieses neuen Einspritz-
verfahrens wurde erfolgreich um das Feld der treibstoffreichen Gasgenerator- bzw.
Vorbrennkammerinjektion erweitert. Es konnte der stabile Betrieb eines speziell fu¨r
diese Bedingungen entworfenen API bei Dru¨cken von bis zu 330 bar nachgewiesen
werden.
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Abstract
The design of the injection system is of utmost importance for a liquid propellant
rocket engine. Only careful design of this component ensures efficient and stable com-
bustion of the injected propellants. Injection systems for liquid bi-propellant rocket
engines are responsible for transformation of the two initially separated streams of
propellants into an easily combustible mixture. Apart from the propellants’ thermo-
dynamic state (liquid/liquid, gas/liquid, gas/gas), additional requirements which
stem from the design boundary conditions of the combustion chamber have to be
taken into account, for example limited combustion chamber wall temperatures,
spatial restrictions, manufacturing costs and degree of throttling. For cryogenic high
performance rocket engines operated with liquid oxygen and hydrogen (LOX/H2),
coaxial or swirl-coaxial elements represent the state-of-the-art. Examples of engines
using these types of injectors are Vulcain I & II, Vinci, HM-7, SSME, J-2, LE-5 or
LE-7.
This document reports investigations concerning a novel concept for propellant injec-
tion. The Advanced Porous Injector (API)-concept poses an alternative to classic
coaxial injection elements for gas/liquid injection. It consists of a porous face plate for
the injection of the gaseous propellant (usually H2) and a multitude of small diameter
tubes for injection of the liquid propellant (LOX). The simplicity of this arrangement
offers great potential for reduced manufacturing costs of the rocket engine injector
head. This layout results in vastly different injection conditions, and consequently
in a different atomization mechanism. Whereas propellant atomization in a coaxial
injector is supported by shear forces between a fast, coaxial gas jet surrounding a
slow, central LOX jet, this high velocity differential is not present in the API concept
due to the large injection surface. A different mechanism of propellant atomization
applies and is investigated in this doctoral thesis.
This work aims at identifying the atomization mechanism of the API concept and
the corresponding parameters of injection which influence the quality of atomization.
Multiple experimental test campaigns have been performed in order to meet this
goal. These test campaigns employed several porous injector heads and sub-scale
research combustion chambers. All tests were performed at the European Research
and Development Test Bench P8 at the DLR site of Lampoldshausen. The tests
regarding typical main combustion chamber conditions were conducted at chamber
pressures of up to 100 bar and representative mixture ratios. For gas-generator or
pre-burner conditions combustion chamber pressures of up to 330 bar were achieved.
Combustion efficiency and the combustion roughness were determined as measures
of injector performance. In addition to these parameters, the axial pressure profile
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in the combustion chamber was measured. The axial pressure profile indicates the
location and the extent of the main combustion zone inside the combustion chamber.
The relationship of the performance measures to varying propellant injection veloci-
ties and momentum fluxes at the injection plane was investigated. These injection
parameters are known to be dominant in controlling the atomization in the case of
coaxial injector elements. Further investigations on the 50 mm scale considered the
influence of the combustion chamber contraction ratio. This ratio determines the
velocity of the hot gas flow, which has been identified as an important influence on
propellant atomization in the case of a porous injector. Additionally, variation of the
injector element pattern has been investigated. Two new porous injectors have been
specifically designed to allow for an investigation of the influence of the LOX injector
diameter, while keeping all other parameters of injection constant.
Hot fire tests with an 80 mm sub-scale combustion chamber demonstrated the stable
and efficient operation of a newly designed injector head for typical dimensions of
in-space applications. The design phase and subsequent hot fire tests resulted in an
improved understanding of measures necessary to avoid self-triggered high-frequency
combustion instabilities. In addition to its application to main combustion chamber
conditions, the API injection concept was shown to be applicable to gas-generator
and pre-burner applications. Stable operation of an API specifically designed for these
conditions was demonstrated at combustion chamber pressures of up to 330 bar.
XIV
1 Einleitung und Zielsetzung
Zuku¨nftige Raumfahrtanwendungen werden im Hinblick auf Effizienz, Zuverla¨ssig-
keit, Lebensdauer und Kosten erho¨hte Anforderungen an mit flu¨ssigen Treibstoffen
betriebene Raketentriebwerke stellen. Im Bereich der Tra¨geranwendungen muss mit
einer verscha¨rften Wettbewerbssituation durch aufstrebende Raumfahrtnationen
wie z. B. China, Indien oder Brasilien gerechnet werden. Daher ru¨ckt insbesondere
der Kostenaspekt bei der Auslegung zuku¨nftiger Raumfahrtanwendungen in den
Vordergrund. Alle Tra¨gersysteme sind auf eine mit einem LPRE (Liquid Propellant
Rocket Engine) betriebene Oberstufe fu¨r einen pra¨zisen Einschuss in den Zielorbit
angewiesen. Aufgrund des hohen massenspezifischen Impulses bietet sich fu¨r diese
Oberstufentriebwerke die kryogene Treibstoffkombination LOX/H2 an. Prominente
Beispiele fu¨r Oberstufentriebwerke auf Basis von LOX/H2 sind die europa¨ischen
Triebwerke HM-7 und Vinci, das amerikanische RL-10 und das japanische LE-5B.
Ein LPRE bietet im Vergleich zu einem Feststofftriebwerk einen sehr hohen spezifi-
schen Impuls, die Mo¨glichkeit zur Schubvariation, sowie eine pra¨zise Steuerung des
insgesamt aufgebrachten ∆v. Diese gewichtigen Vorteile werden durch eine erho¨hte
Komplexita¨t des Triebwerks und damit auch durch erho¨hte Kosten erkauft. Dieser
Nachteil kann durch Vereinfachung einzelner Subkomponenten dieses Systems gemin-
dert werden.
Eine kritische Komponente eines solchen LPRE ist das Einspritzsystem. Der erreich-
te Wirkungsgrad der Verbrennung in der Schubkammer und die Stabilita¨t dieser
Verbrennung werden maßgeblich durch diese Komponente bestimmt. Probleme mit
dem Einspritzsystem fu¨hren ha¨ufig zu großen Verzo¨gerungen und Kostensteigerun-
gen innerhalb eines Triebwerksentwicklungsprogramms. Ein Beispiel dafu¨r ist das
Entwicklungsprogramm des F-1-Triebwerks der Saturn-V-Unterstufe. Aufgrund von
hochfrequenten Brennkammerinstabilita¨ten, die wa¨hrend des Betriebs auftraten,
mussten u¨ber einen Zeitraum von vier Jahren hinweg insgesamt rund 2000 Heiß-
gastests durchgefu¨hrt werden, bis das Triebwerk als hinreichend stabil angesehen
wurde [49]. Viele existierende Injektionsverfahren erfordern eine aufwendige Qua-
lita¨tskontrolle, um eine stabile und effiziente Verbrennung zu gewa¨hrleisten. Diese
Qualita¨tskontrolle stellt einen maßgeblichen Kostenfaktor bei der Fertigung eines
LPRE dar. Diese Kosten ko¨nnten durch eine Reduktion der Komplexita¨t eines Ein-
spritzsystems deutlich verringert werden. Diese Vereinfachung darf dabei nicht Kosten
der Effizienz der Verbrennung und der zu erwartenden Lebensdauer des Triebwerks
geschehen.
Alle oben erwa¨hnten Oberstufentriebwerke auf Basis der Treibstoffkombination
LOX/H2 verwenden den zugefu¨hrten Wasserstoff zur Ku¨hlung der Brennkammer-
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wand. Je nach Zyklusgestaltung (Gasgenerator-, Expander- oder Expander-Bleed-
Zyklus) wird der Wasserstoff dem Einspritzkopf bei unterschiedlichen Temperaturen
zugefu¨hrt. Diese Temperaturen liegen dabei deutlich u¨ber den im Tank herrschenden
Temperaturen von ca. 22 K. Fu¨r diese Kombination aus flu¨ssigem Sauerstoff und
gasfo¨rmigem bzw. u¨berkritischem Wasserstoff hat sich die Koaxialinjektion als be-
vorzugtes Einspritzverfahren etabliert. Ein typischer Koaxial-Einspritzkopf besteht
aus einer großen Anzahl einzelner Koaxial-Elemente (HM-7: 90 Einzelelemente).
Jedes einzelne dieser Elemente besteht aus einem Zentralrohr, durch das der flu¨ssige
Sauerstoff eingespritzt wird. Umgeben wird dieses Rohr von einem Spalt, durch den
der Wasserstoff geleitet wird. Die Vermischung der beiden Treibstoffkomponenten
geschieht dabei durch einen Impulsaustausch. Durch die geeignete Wahl der jeweili-
gen Treibstoffeintrittsfla¨chen werden die Eintrittsgeschwindigkeiten der Treibstoffe
auf ca. 15 bis 30 m/s (Sauerstoff) bzw. 200 bis 300 m/s (Wasserstoff) eingestellt.
Die von dem schnellen koaxialen Gasstrahl hervorgerufenen Scherkra¨fte entlang
des langsamen zentralen Sauerstoffstrahls sorgen fu¨r eine gute Zersta¨ubung und
intensive Mischung. Dieses Verfahren bietet sich fu¨r alle Treibstoffkombinationen an,
bei denen ein großes Dichteverha¨ltnis (gasfo¨rmig/flu¨ssig) vorliegt. Dies wa¨re auch
fu¨r ein Triebwerk mit einer auf Methan basierenden Regenerativku¨hlung der Fall.
Der beschriebene Treibstoffaufbereitungsmechanismus ist dabei stark abha¨ngig von
einer pra¨zisen Fertigung der einzelnen Injektorelemente. Bei nicht genau konzentrisch
angeordneten Injektorelementen kommt es zu Einbußen bei der Verbrennungseffizienz
[77].
Das Advanced Porous Injector (API)-Konzept stellt eine Alternative zu den beschrie-
benen Koaxialinjektoren fu¨r die Einspritzung von gasfo¨rmig/flu¨ssig-Treibstoffkombi-
nationen dar. Dieses Verfahren wurde seit 2001 am DLR-Standort Lampoldshausen
eingehend untersucht. Es basiert auf der Verwendung einer poro¨sen Stirnplatte
zur Injektion der gasfo¨rmigen Treibstoffkomponente (z. B. H2) u¨ber den gesamten
Querschnitt der Brennkammer hinweg und einer Vielzahl einfacher Ro¨hrchen ge-
ringen Durchmessers fu¨r die Einspritzung der flu¨ssigen Komponente (LOX). Die
LOX-Ro¨hrchen werden durch die poro¨se Stirnplatte gefu¨hrt und schließen bu¨ndig mit
dieser ab. Sie weisen typischerweise Innendurchmesser von 1,5 mm und Außendurch-
messer von 2,0 mm auf. Diese Maße liegen deutlich unter den Innendurchmessern
typischer LOX-Ro¨hrchen von Koaxial-Einspritzelementen (2 bis 5,5 mm [38]). Die
Anzahl der LOX-Injektoren ist allerdings wesentlich gro¨ßer als bei vergleichbaren
Koaxial-Einspritzko¨pfen, woraus eine stark erho¨hte Kontaktfla¨che der Treibstoffe
resultiert. Aufgrund der großen fu¨r den gasfo¨rmigen Wasserstoff zur Verfu¨gung stehen-
den Eintrittsfla¨che liegt die Eintrittsgeschwindigkeit des H2-Massenstroms bei diesem
Verfahren bei nur 5 bis 15 m/s. Die Eintrittsgeschwindigkeit des flu¨ssigen Sauerstoffs
liegt bei 10 bis 30 m/s. Durch diese Gestaltung des Einspritzkopfs a¨ndern sich die
Einspritzbedingungen an einem einzelnen Injektor selbst bei gro¨ßeren Abweichungen
wa¨hrend der Fertigung kaum. Die erforderlichen Fertigungstoleranzen ko¨nnen gro¨ßer
gewa¨hlt werden, ohne dass Einbußen im Hinblick auf Verbrennungseffizienz und
Verbrennungsstabilita¨t befu¨rchtet werden mu¨ssen. Dies bringt große potentielle Kos-
tenersparnisse im Bereich der Qualita¨tssicherung mit sich. Daru¨ber hinaus besteht
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der gesamte Einspritzkopf (poro¨se Stirnplatte, LOX-Injektorro¨hrchen etc.) aus nicht
ITAR-relevanten Materialien und Komponenten.
Poro¨se Injektoren nach dem API-Baumuster haben in vielen Heißgasversuchen so-
wohl bei unter- als auch bei u¨berkritischen Brennkammerdru¨cken eine sehr gute
Verbrennungseffizienz gezeigt [42, 67]. Aufgrund der verschwindend geringen Dif-
ferenzgeschwindigkeit am Injektoraustritt scheidet die Zersta¨ubung aufgrund von
unmittelbar am Injektor auftretenden Scherkra¨ften zwischen den Treibstoffkom-
ponenten als treibender Aufbereitungsmechanismus aus. Die hohe nachgewiesene
Verbrennungseffizienz poro¨ser Einspritzko¨pfe – vergleichbar mit der von Koaxialinjek-
toren – deutet jedoch darauf hin, dass bei diesem einfach gestalteten Einspritzkonzept
ein alternativer Aufbereitungsmechanismus vorliegen muss. Dieser alternative Me-
chanismus weist dabei eine vergleichbar hohe Effizienz wie die Zersta¨ubung durch
Scherwirkung bei Koaxialinjektoren auf.
Diese Arbeit liefert einen substantiellen Beitrag zur Identifikation des Mechanismus,
der die Treibstoffaufbereitung im Fall eines poro¨sen Einspritzkopfs dominiert. Es wer-
den dazu die Ergebnisse von Heißgasversuchen vorgestellt, bei denen unterschiedliche
Parameter variiert wurden. Diese Parameterstudien wurden mit Sub-Scale Versuchs-
brennkammern mit einem Innendurchmesser von 50 mm am Europa¨ischen Forschungs-
und Entwicklungspru¨fstand P8 am DLR-Standort Lampoldshausen durchgefu¨hrt.
Neben einer Variation der unmittelbaren Injektionsbedingungen wurden Variationen
der Brennkammer-Machzahlen und des LOX-Injektordurchmessers untersucht. Durch
Heißgasversuche auf der 80 mm-Skala konnte das Stabilita¨tsverhalten poro¨ser Injekto-
ren und seine Abha¨ngigkeit von der Gestaltung des LOX-Injektormusters erstmals bei
repra¨sentativen Brennkammerabmessungen charakterisiert werden. Die gewonnenen
Erkenntnisse ermo¨glichten die Auslegung eines poro¨sen Einspritzkopfs fu¨r typische
Injektionsbedingungen bei Gasgenerator-Anwendungen, die sich maßgeblich von de-
nen herko¨mmlicher Hauptbrennkammern unterscheiden. Im Rahmen dieser Versuche
konnte erstmals ein Brennkammerdruck von 330 bar mit einer Forschungsbrenn-
kammer und einem API demonstriert werden. Die in dieser Arbeit beschriebenen
Versuchsergebnisse stellen eine Grundlage fu¨r die erfolgreiche Auslegung zuku¨nftiger
poro¨ser Einspritzko¨pfe fu¨r vielfa¨ltige Anwendungen dar.
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2 Treibstoffeinspritzung in
Raketentriebwerken
In diesem Kapitel werden zuna¨chst Kriterien beschrieben, die einen Vergleich zwi-
schen unterschiedlichen Einspritzsystemen ermo¨glichen (s. Abschnitt 2.1). Diese
Parameter, wie die Verbrennungseffizienz und -stabilita¨t, dienen spa¨ter zur Bewer-
tung der in dieser Arbeit betrachteten Varianten eines poro¨sen Einspritzkopfs. Die in
diesem Kapitel getroffenen Aussagen beziehen sich im Wesentlichen auf Raketent-
riebwerke mit zwei Treibstoffkomponenten, einem Brennstoff und einem Oxidator.
Die Betrachtungen konzentrieren sich dabei auf die kryogene Treibstoffkombination
Sauerstoff/Wasserstoff (LOX/H2), die in vielen Haupt- und Oberstufentriebwer-
ken zum Einsatz kommt (Vulcain II, HM-7B, Vinci, SSME, J-2, RL-10, RD-0120
etc.). Die Besonderheiten dieser Treibstoffkombination werden im Unterkapitel 2.2
beschrieben. Abschnitt 2.3 erla¨utert die grundsa¨tzlichen Mechanismen der Treibstoff-
aufbereitung, auf die sich unterschiedliche Einspritzverfahren stu¨tzen. Im Anschluss
werden in Abschnitt 2.4 etablierte Einspritzverfahren, ihre Einsatzbereiche sowie
ihre Vor- und Nachteile vorgestellt. Fu¨r diese Einspritzverfahren sind in der Vergan-
genheit umfangreiche experimentelle und numerische Arbeiten zur Bestimmung der
dominanten Einflussgro¨ßen durchgefu¨hrt worden. Die Nachteile der bestehenden In-
jektionskonzepte haben zur Entwicklung des Konzepts der poro¨sen Injektion gefu¨hrt.
Dieses Injektionskonzept wird abschließend im Detail erla¨utert und in den Kon-
text der zuvor vorgestellten Einspritzverfahren eingeordnet (Abschnitt 2.5). Durch
die spezielle Konstruktion eines poro¨sen Einspritzkopfs scheiden einige Parameter
als dominante Einflussgro¨ßen aus, die bei konventionellen Einspritzverfahren die
Treibstoffaufbereitung kontrollieren. In diesem Abschnitt wird ein Mechanismus der
Treibstoffaufbereitung fu¨r poro¨se Injektoren vorgestellt, der durch die in Kapitel 4
pra¨sentierten Ergebnisse aus Heißgasversuchen gestu¨tzt wird.
2.1 Anforderungen an ein Einspritzsystem fu¨r
Raketentriebwerke
Die grundsa¨tzliche Aufgabe eines Einspritzsystems fu¨r Raketentriebwerke ist die
Bereitstellung eines reaktionsfa¨higen Treibstoffgemischs in der Brennkammer. Ziel ist
die mo¨glichst vollsta¨ndige Umsetzung der Treibstoffe innerhalb des Brennraums. Da
Raketentriebwerke stets treibstoffreich betrieben werden, ist dies gleichbedeutend
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mit einer vollsta¨ndigen Umsetzung des eingespritzten Oxidators. Die Verbrennung
muss dabei unter stabilen Bedingungen ablaufen und ein mechanisches Versagen der
Brennkammer u¨ber die geplante Betriebszeit des Triebwerks hinweg ausgeschlossen
sein. Grundsa¨tzlich gilt: Je feiner die Treibstoffkomponenten vermischt werden,
desto schneller und vollsta¨ndiger findet die Umsetzung statt. Fu¨r die mo¨glichst
vollsta¨ndige Reaktion der Treibstoffe steht nur eine kurze Zeitspanne zur Verfu¨gung.
Die mittlere Verweildauer eines Moleku¨ls im Brennraum liegt in der Gro¨ßenordnung
weniger Millisekunden [70]. Die prima¨ren Bewertungskriterien fu¨r die Qualita¨t eines
Einspritzsystems – Verbrennungseffizienz und Verbrennungsstabilita¨t – werden im
Folgenden erla¨utert. Neben diesen beiden universellen Kriterien existieren je nach
Anwendungsfall spezielle Anforderungen an ein Einspritzsystem, die auszugsweise
beschrieben werden.
2.1.1 Verbrennungseffizienz
Die Verbrennungseffizienz ist ein Maß fu¨r die Vollsta¨ndigkeit des chemischen Um-
satzes der Treibstoffe innerhalb des Brennraums. Eine Verbrennungseffizienz von
ηc∗ = 100 % bedeutet, dass am Ende der Brennkammer ein Heißgasgemisch vorliegt,
das sich in einem chemischen Gleichgewicht befindet. Die Heißgaseigenschaften werden
dabei im Wesentlichen von dem Mischungsverha¨ltnis der eingespritzten Treibstoffe
bestimmt. Die Verbrennungseffizienz wird als Quotient aus experimentell ermittelter
zu theoretisch mo¨glicher charakteristischer Geschwindigkeit c* definiert:
ηc∗ =
c∗exp
c∗theo
(2.1)
c∗ =
p0,tAt
m˙
=
√
R · T0
M · κ
(
κ+ 1
2
)κ+1
κ−1
(2.2)
Die charakteristische Geschwindigkeit c* ist bei gegebenem Du¨senhalsquerschnitt ein
Maß fu¨r den erreichbaren Brennkammerdruck aus einer bestimmten Menge Treibstoff.
Ihr Wert ist in hohem Maße von den verwendeten Treibstoffen, ihren Eintrittsbedin-
gungen und dem Mischungsverha¨ltnis abha¨ngig. Diese Parameter bestimmen das
mittlere Molekulargewicht des Verbrennungsgases M , den Isentropenkoeffizienten
κ sowie die erreichte Totaltemperatur T0. Je ho¨her der Brennkammerdruck ist, des-
to geringer ist der Einfluss von Dissoziationseffekten. Dadurch kann die erreichte
Totaltemperatur im Brennraum T0 leicht gesteigert werden. LPRE auf Basis der
Treibstoffkombination LOX/H2 werden fu¨r gewo¨hnlich brennstoffreich, also mit ei-
nem Wasserstoffu¨berschuss, betrieben. Diese Abweichung vom sto¨chiometrischen
Mischungsverha¨ltnis bewirkt eine verringerte Totaltemperatur T0 des entstehenden
Heißgases. Diesem negativen Einfluss auf die erreichbare charakteristische Geschwin-
digkeit wirkt die Verringerung des mittleren Molekulargewichts M des Heißgases
entgegen. Die maximale theoretisch mo¨gliche charakteristische Geschwindigkeit c∗theo
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fu¨r eine gegebene Brennkammerkonfiguration, gegebene Treibstoffbedingungen und
Mischungsverha¨ltnis ergibt sich bei der Annahme einer vollsta¨ndigen Reaktion in-
nerhalb des Brennraums. Sie kann mit einer chemischen Gleichgewichtsrechnung
bestimmt werden. Dieser Fall tritt in der Realita¨t nicht auf, da eine vollsta¨ndige
Reaktion und damit ein vollsta¨ndiges chemisches Gleichgewicht des Verbrennungs-
gases innerhalb des Brennraums lediglich lokal mo¨glich sind. In diesem Fall ist das
chemische Potential der Treibstoffe nicht voll ausgescho¨pft und eine mo¨gliche weitere
Wa¨rmefreisetzung findet nicht statt. Dadurch sinken der erreichbare Brennkammer-
druck p0,t und die charakteristische Geschwindigkeit. Infolgedessen kann das Heißgas
weniger stark in der sich anschließenden Expansionsdu¨se entspannt und beschleunigt
werden. Gleichung 2.3 beschreibt den Einfluss des Brennkammertotaldrucks auf
den Schub einer Raketenbrennkammer. Eine Abweichung von dem unter optimalen
Bedingungen erzielbaren Totaldruck aufgrund einer unvollsta¨ndigen Verbrennung
fu¨hrt zu einer Reduktion des erreichten Schubes und damit auch zu einem Verlust
an spezifischem Impuls.
F = Atp0,t
√√√√ 2κ2
κ− 1
(
2
κ+ 1
)κ+1
κ−1
(
1−
(
pe
p0,t
)κ−1
κ
)
+ Ae (pe − pa) (2.3)
Isp =
F
m˙g0
(2.4)
Die erreichte Verbrennungseffizienz ist dabei nicht allein von dem verwendeten Ein-
spritzsystem abha¨ngig. Die zur Verfu¨gung stehende Aufenthaltszeit der Treibstoffe
im Brennraum muss bei einer Bewertung der ermittelten Verbrennungseffizienz mit
beru¨cksichtigt werden. Streng betrachtet kann daher immer nur eine Verbrennungsef-
fizienz fu¨r eine feste Kombination von Einspritzsystem und Brennkammer angegeben
werden. Ein Maß fu¨r die Aufenthaltszeit im Brennraum ist die charakteristische
Brennkammerla¨nge L∗. Sie stellt eine rein geometrische Gro¨ße dar und ist definiert
als der Quotient aus Brennkammervolumen bis zum engsten Querschnitt und dem
Du¨senhalsquerschnitt. Sie ist wie folgt mit der Aufenthaltszeit der Treibstoffe im
Brennraum tres verknu¨pft:
L∗ =
VBK
At
(2.5)
=
m˙BK
m˙t︸ ︷︷ ︸
=1
· ρt
ρBK︸︷︷︸
=f(κ)
≈f(ROF)
· at︸︷︷︸
=f(ROF)
· tres (2.6)
⇒ L∗ ∼ tres (2.7)
Fu¨r eine steigende Aufenthaltszeit tres bzw. charakteristische Brennkammerla¨nge L
∗
na¨hert sich die erreichte Verbrennungseffizienz asymptotisch einem Maximalwert
an. Eine Verla¨ngerung der Brennkammer mit dem Ziel, eine mo¨glichst vollsta¨ndige
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Verbrennung zu erreichen, kann allerdings durch die resultierende Gewichtszunahme
und Vergro¨ßerung der zu ku¨hlenden Oberfla¨che unrentabel sein. Die Wahl der
charakteristischen Brennkammerla¨nge stellt immer einen Kompromiss dar. In der
Literatur finden sich Erfahrungswerte fu¨r die charakteristische Brennkammerla¨nge
L∗, die fu¨r eine nahezu vollsta¨ndige Verbrennung notwendig sind. Dieser Wert kann
nur als grober Bereich in Abha¨ngigkeit von der verwendeten Treibstoffkombination
und ohne Beru¨cksichtigung des verwendeten Einspritzsystems angegeben werden.
Fu¨r die Kombinationen LOX/LH2 und LOX/GH2 liegen die Werte zwischen 760 und
1020 mm bzw. zwischen 560 und 710 mm [26].
2.1.2 Verbrennungsstabilita¨t
Unter Verbrennungsinstabilita¨ten wird das Auftreten von sich selbst versta¨rkenden
periodischen Druckschwankungen in der Brennkammer verstanden. Fu¨r den sicheren
Betrieb eines Triebwerks muss das Auftreten von Verbrennungsinstabilita¨ten u¨ber
den gesamten Betriebsbereich hinweg ausgeschlossen werden ko¨nnen. Instabilita¨-
ten ko¨nnen Brennkammerdruckschwankungen in der Gro¨ßenordnung des mittleren
Brennkammerdrucks bei Frequenzen im Kilohertzbereich hervorrufen, durch die die
Brennkammer innerhalb kurzer Zeit versagen kann. Die Bescha¨digungen der Brenn-
kammer treten dabei infolge eines stark erho¨hten Wa¨rmeu¨bergangs vom Heißgas in
die Brennkammerwand auf. Das Auftreten von Verbrennungsinstabilita¨ten ist trotz
umfangreicher Forschungsarbeiten nach wie vor nicht zuverla¨ssig vorhersagbar.
Im Allgemeinen wird zwischen Verbrennungsinstabilita¨ten und Verbrennungsrau-
igkeit unterschieden. Verbrennungsinstabilita¨ten bezeichnen dabei Betriebsmodi,
bei denen die Druckschwankungen bei diskreten Frequenzen auftreten. Unter Ver-
brennungsrauigkeit werden dagegen u¨ber das gesamte Frequenzspektrum verteilte
Druckschwankungen verstanden. Basierend auf dieser Unterscheidung werden in der
CPIA-Vero¨ffentlichung 655 verschiedene Kriterien zur Bewertung des Stabilita¨ts-
verhaltens eines Triebwerks festgelegt[56]. Ein System wird als
”
dynamisch stabil“
im Hinblick auf Verbrennungsinstabilita¨ten betrachtet, wenn eine spontan auftre-
tende Druckspitze durch das System innerhalb einer gewissen Zeitspanne geda¨mpft
wird (dynamically stable by damping). Um eine Brennkammerkonfiguration auf ihr
Stabilita¨tsverhalten hin zu testen, wird diese Druckspitze bevorzugt mittels einer
Sprengladung (bomb test) bzw. einer gerichteten Druckwelle (pulse gun) gezielt er-
zeugt. Falls dieses Vorgehen nicht mo¨glich ist, muss das System u¨ber eine hinreichend
große Anzahl an Testla¨ufen hinweg ein stabiles Betriebsverhalten gezeigt haben
(stable with no spontaneous instabilities). Als maximal tolerabel gilt dabei eine Ampli-
tude zwischen Druckmaximum und -minimum (peak-to-peak) von 10 % des mittleren
Brennkammerdrucks. Dieses Limit gilt auch fu¨r den Fall einer Verbrennungsrauig-
keit. Die Anforderung der dynamischen Stabilita¨t ist sehr wichtig, da das Auftreten
spontaner Druckspitzen wa¨hrend des Betriebs nie vollsta¨ndig ausgeschlossen werden
kann. Im Rahmen dieser Arbeit wird als Kriterium fu¨r die Verbrennungsrauigkeit ein
Wert von p′ auf Basis des RMS-Werts der Druckschwankungen, normiert mit dem
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jeweiligen mittleren Brennkammerdruck, herangezogen. Fu¨r reine Sinusschwingungen
ist die maximale Amplitude mit dem RMS-Wert wie folgt verknu¨pft:
p′ =
√
2 · RMS (2.8)
Verbrennungsinstabilita¨ten werden ha¨ufig nach ihrem charakteristischen Frequenzbe-
reich unterschieden. Niederfrequente Schwingungen (LF, low frequency) bis 1000 Hz
treten ha¨ufig durch Schwankungen in der Treibstoffversorgung auf. Es kommt zu einer
Ru¨ckkopplung mit den resultierenden Brennkammerdruckschwankungen. Die u¨bliche
Gegenmaßnahme ist die Entkopplung durch einen hohen Druckverlust im Injektor
(ca. 10 bis 15 %pBK). Hochfrequente Schwingungen (HF, high frequency) weisen
charakteristische Frequenzen oberhalb von 1 kHz auf und werden auf eine Kopp-
lung der Verbrennungsprozesse und der Eigenmoden des Brennraums zuru¨ckgefu¨hrt.
Wird einer existierenden Druckschwankung zum Zeitpunkt des Druckmaximums
Wa¨rme zugefu¨hrt, vergro¨ßert sich die Amplitude dieser Oszillation. Wenn u¨ber die
Schwingungsperiode einer Druckschwankung eine entsprechend schwankende Wa¨rme-
zufuhr stattfindet, wird die Schwingung versta¨rkt. Dieses Pha¨nomen wird durch das
Rayleigh-Kriterium beschrieben:
2pi∫
0
p′q˙′dφ > 0 (2.9)
Durch diesen Mechanismus ko¨nnen die Eigenmoden des Gasvolumens im Brennraum
angeregt werden. Fu¨r das Auftreten von HF-Verbrennungsinstabilita¨ten sind die
Abmessungen des akustischen Resonators – hier der Brennkammer – von großer
Bedeutung. Der Brennraum wird vereinfacht als gasgefu¨llter Zylinder betrachtet.
Die dazugeho¨rigen Eigenmoden dieses Resonators lassen sich analytisch bestimmen.
Neben den longitudinalen Schwingungsmoden (L-Moden) existieren auch transversale
Moden, die sich wiederum in radiale Moden (R-Moden) und tangentiale Moden
(T-Moden) unterteilen lassen. Diese Eigenmoden treten auch als Kombinationen, z. B.
kombinierte longitudinale und tangentiale Moden (LT-Moden), oder als Oberto¨ne
der Grundmode (1T-, 2T-, 3T-Mode) auf. Je gro¨ßer die fu¨r eine Mode relevanten
Gro¨ßenabmessungen sind (Brennkammerla¨nge fu¨r L-Moden, Durchmesser fu¨r R-
und T-Moden), desto niedriger liegen die entsprechenden Frequenzen. Bei ho¨heren
Frequenzen werden Druckschwankungen effektiver geda¨mpft. Daher sind die Oberto¨ne
der Brennkammereigenmoden in den seltensten Fa¨llen die kritischen Moden. Die fu¨r
den Betrieb einer Brennkammer gefa¨hrlichste Mode ist meist die erste tangentiale
Mode (1T-Mode). Das Stabilita¨tsverhalten eines Einspritzsystems muss daher immer
im Kontext der akustischen Eigenschaften der verwendeten Brennkammer bewertet
werden.
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2.1.3 Sonstige Eigenschaften eines Einspritzsystems
Neben diesen beiden grundsa¨tzlichen Kriterien fu¨r die Bewertung eines Einspritzsys-
tems existieren andere Kriterien, die ein Einspritzsystem fu¨r gewisse Anwendungen
attraktiv machen ko¨nnen. Diese sind im Folgenden aufgelistet.
• Komplexita¨t und Kosten
Die Komplexita¨t eines Einspritzsystems hat einen Einfluss auf die Kosten des
gesamten Triebwerks sowie auf die Fehleranfa¨lligkeit des Gesamtsystems. Unter
der Komplexita¨t eines Einspritzsystems versteht man die Anzahl der verbau-
ten Einzelteile und notwendiger Fertigungsschritte, sowie Anforderungen an
Oberfla¨chengu¨te und Fertigungspra¨zision. Eine Verringerung der Komplexita¨t
bei gleichbleibender Verbrennungseffizienz und -stabilita¨t ist erstrebenswert.
Dazu geho¨rt auch eine Minimierung der notwendigen Maßnahmen zur Quali-
ta¨tssicherung.
• Drosselbarkeit
Eine Schubvariation eines Triebwerks wa¨hrend des Betriebs ist fu¨r viele Anwen-
dungen notwendig. Zum einen profitieren Triebwerke fu¨r Lander-Missionen z. B.
fu¨r Mond oder Mars von einem variabel einstellbaren Schubverlauf wa¨hrend des
Anflugs. Das Triebwerk des Lunar Excursion Module der Apollo-Missionen war
beispielsweise mit einem Pintle-Injektor ausgestattet, der eine Schubvariation
von 1:10 ermo¨glichte. Eine weitere mo¨gliche Anwendung ist die Variation des
Schubs wa¨hrend des Aufstiegs eines Tra¨gersystems, um den zeitlichen Verlauf
der Beschleunigung zu steuern. Bei konstantem Schub des Triebwerks steigen die
Beschleunigung und damit auch die mechanischen Lasten auf das Tra¨gersystem
durch den Treibstoffmassenverlust an und erreichen bei einer Stufentrennung
ihren maximalen Wert. Dementsprechend muss die Dimensionierung der Struk-
tur auf diesen extremen Lastfall ausgelegt werden, was zu einem erho¨hten
Strukturmassenanteil der Stufe fu¨hrt. Eine mo¨gliche Anpassung des Schubs an
das aktuelle Gesamtgewicht des Tra¨gers ermo¨glicht eine leichtere Konstruktion
der Stufe. Die maximale auftretende Beschleunigung wa¨hrend des Aufstiegs ist
auch fu¨r die jeweilige Nutzlast dimensionierend. Grafik 2.1 zeigt den Verlauf
der auf eine Ariane 5 wa¨hrend des Aufstiegs wirkenden axialen Beschleunigung.
Man erkennt deutlich die erho¨hten Beschleunigungswerte vor der jeweiligen
Stufentrennung. Im Fall der Ariane tritt die maximale Beschleunigung jedoch
bei der Trennung der Booster von der Hauptstufe auf. Eine Drosselung oder
Schubvariation kann auf unterschiedliche Arten erreicht werden. Die mo¨glichen
Einflussgro¨ßen lassen sich aus Gleichung 2.3 ableiten. Fu¨r eine unvera¨nderte
Brennkammergeometrie (At, Ae = const.) und identische Umgebungsbedingun-
gen (pa = const.) bleiben als Variablen der Brennkammertotaldruck p0,t und
der Isentropenkoeffizient des Heißgases κ. Fu¨r ein feststehendes Expansions-
verha¨ltnis der Du¨se  = Ae/At wird der Du¨senaustrittsdruck pe vom Brenn-
kammertotaldruck p0,t bestimmt. Eine Variation des Brennkammertotaldrucks
kann am leichtesten u¨ber eine A¨nderung des Treibstoffmassenstroms erreicht
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2.1 Anforderungen an ein Einspritzsystem fu¨r Raketentriebwerke
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Abbildung 2.1: Verlauf der axialen Beschleunigung wa¨hrend des Aufstiegs einer
Ariane 5 [50]
werden. Der Isentropenkoeffizient des Heißgases kann u¨ber eine A¨nderung der
Heißgaszusammensetzung beeinflusst werden. Die Heißgaszusammensetzung ist
wiederum eine Funktion des Treibstoffmischungsverha¨ltnisses. Die erstgenannte
Variante der Treibstoffmassenstromdrosselung ist die u¨bliche Vorgehensweise
zur Schubvariation eines Triebwerks.
Die Qualita¨t der Treibstoffaufbereitung wird fu¨r die meisten Einspritzverfahren
von den kinematischen Eintrittsbedingungen der Treibstoffe bestimmt. Fu¨r
eine konstante Injektorgeometrie fu¨hrt dies bei einer Massenstromvariation
zu vera¨nderten Eintrittsbedingungen und damit zu einer Abweichung vom
Auslegungspunkt, was mit drastischen Einbußen in der Verbrennungseffizienz
einhergehen kann. Um diesen Effekt zu vermeiden, ist es mo¨glich, proportional
zur Massenstromvariation Injektorelemente mechanisch zu verschließen. Eine
andere Mo¨glichkeit wird beim Pintle-Injektor realisiert: Hier wird ein einzelnes
Injektorelement verwendet, dessen Injektorabmessungen je nach Drosselungs-
grad variiert werden. Dies stellt gleichbleibende Injektionsbedingungen bei
erho¨hter Komplexita¨t des Einspritzsystems sicher (s. Abschnitt 2.4.6).
• Injektor/Wand-Kompatibilita¨t
Die Lebensdauer einer Brennkammer wird unter anderem von der Wechsel-
wirkung des Einspritzsystems mit der Brennkammerwand bestimmt [15]. Eine
mo¨glichst gleichfo¨rmige Verteilung der Wa¨rmelasten auf die Brennkammer-
wand erleichtert die Auslegung einer geeigneten Brennkammerku¨hlung. Der
Kontakt von Treibstoffkomponenten mit der Brennkammerwand, die mit dem
Wandmaterial reagieren ko¨nnen, soll vermieden werden. Fu¨r eine klassische
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Brennkammerbauweise mit einer Brennkammerwand aus einer Kupferlegierung
sollte beispielsweise der Kontakt mit dem Oxidator, meist Sauerstoff, vermieden
werden. Dies kann z. B. durch eine Trimmung der Verteilung des Mischungsver-
ha¨ltnisses zu niedrigeren Werten in der Na¨he der Wand erreicht werden. Im
Extremfall wird ein a¨ußerer Ring mit Injektorelementen betrieben, die lediglich
Treibstoff einspritzen. Der U¨bergang zur Filmku¨hlung ist dabei fließend.
• Injektordruckverluste
Je nach stro¨mungsmechanischer Gestaltung der Injektorelemente bzw. des
gesamten Einspritzkopfs treten unterschiedlich hohe Druckverluste auf. Dieser
Druckunterschied zwischen der Treibstoffversorgung und dem Brennraum muss
zusa¨tzlich durch das Bedru¨ckungssystem des Triebwerks bereitgestellt werden.
Eine Reduktion dieser Druckverluste la¨sst sich daher direkt in eine Leistungs-
steigerung des Triebwerks u¨bersetzen. Der Druckverlust zwischen der Treibstoff-
versorgung und dem Brennraum wird allerdings auch als da¨mpfendes Element
zur Vermeidung von durch das Versorgungssystem induzierten Verbrennungsin-
stabilita¨ten angesehen. Die ga¨ngige Literatur empfiehlt Injektordruckverluste
von 10 bis 15 % zur wirksamen Entkoppelung von Brennraum und Versorgungs-
system [26]. Bei einer genaueren Kenntnis der maximal auftretenden Amplitude
dieser Sto¨rungen ließen sich die vorhandenen Sicherheitsreserven und damit die
beno¨tigte Turbinenleistung reduzieren. Da die Turbomaschinenkomponenten
die am sta¨rksten belasteten Teile des Triebwerks darstellen, resultiert eine
Reduktion der Anforderungen an diese Komponenten direkt in einer erho¨hten
Zuverla¨ssigkeit und Lebensdauer des Gesamttriebwerks.
• Mo¨gliche Treibstoffkombinationen
Nicht jede Treibstoffkombination ist fu¨r die Verwendung mit einem speziellen
Einspritzsystem geeignet. Neben der eigentlichen Stoffpaarung ist auch der ther-
modynamische Zustand der Treibstoffe von Bedeutung. Im Fall der Treibstoff-
kombination LOX/H2 ist z. B. fu¨r Koaxialinjektoren bekannt, dass eine niedrige
Eintrittstemperatur des Wasserstoffs zu Brennkammerinstabilita¨ten fu¨hren
kann [25]. Daru¨ber hinaus hat das Vorhandensein einer Phasengrenzfla¨che
zwischen den Treibstoffkomponenten einen großen Einfluss auf die Vermischung
in der Brennkammer. Eine mo¨glichst breite Einsetzbarkeit eines Einspritzsys-
tems im Hinblick auf unterschiedliche Stoffpaarungen und Eintrittsbedingungen
ist wu¨nschenswert. Zum einen ermo¨glicht dies eine leichte U¨bertragung eines
existierenden Einspritzsystems auf eine neue Triebwerksanwendung mit einer
anderen Treibstoffkombination. Zum anderen ist die Verwendung mehrerer
Treibstoffkombinationen mit einer Einspritzkopfkonfiguration eine interessante
Alternative fu¨r Erststufen- oder Boostertriebwerke. Durch die Verwendung von
z. B. Kerosin und Wasserstoff als Treibstoff und Sauerstoff als Oxidator ko¨nnen
die Vorteile beider Treibstoffe (hoher Startschub und geringes Tankvolumen
fu¨r Kerosin und hoher spezifischer Impuls fu¨r Wasserstoff) mit einem einzigen
Triebwerk realisiert werden. Ein solches Tri-Propellant-Triebwerk wird zuna¨chst
mit LOX/Kerosin betrieben, um einen hohen Startschub zu erreichen und die
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Gravitationsverluste zu minimieren. Ab einer gewissen Ho¨he wird dann auf
den Betrieb mit LOX/H2 umgeschaltet, um einen hohen spezifischen Impuls zu
erzielen. Auf diese Weise ko¨nnen signifikante Einsparungen bei der Tankmas-
se und somit dem Strukturmassenanteil erzielt werden. Die experimentellen
russischen Triebwerke RD-701 und RD-0750 basieren auf diesem Konzept. Sie
verwenden fu¨r die Startphase eine Mischung aus Kerosin und Wasserstoff. Im
spa¨teren Verlauf des Flugs wird die Kerosinversorgung dann abgestellt. Die
Triebwerke sind als Hauptstromzyklus mit oxidatorreicher Vorverbrennung und
einer LH2-Brennkammerku¨hlung ausgefu¨hrt.
• Skalierbarkeit
Die detaillierte Charakterisierung eines Einspritzverfahrens erfolgt auch heute
noch zu einem großen Teil experimentell durch Kalt- und Heißgasversuche.
Diese Versuchsreihen bringen einen großen finanziellen Aufwand mit sich. Es ist
daher wu¨nschenswert, dass die gewonnenen Erkenntnisse leicht auf verschiedene
Brennkammergro¨ßenordnungen u¨bertragbar sind, um aufwendige Entwicklungs-
programme zu vermeiden. Einspritzverfahren, die prinzipbedingt auf bestimmte
Brennkammerabmessungen festgelegt sind, bringen daher Nachteile mit sich.
Insbesondere im Hinblick auf die Stabilita¨t der Verbrennung ergeben sich bei der
Skalierung eines Einspritzsystems Probleme. Die charakteristischen Frequenzen
einer tangentialen Mode der Instabilita¨t variieren mit dem Brennkammerdurch-
messer, wodurch es mo¨glich ist, dass bei gro¨ßeren Brennkammerdurchmessern
eine Verbrennungsinstabilita¨t ausgelo¨st wird, die bei Sub-Scale Versuchen nicht
aufgetreten ist. Einen U¨berblick u¨ber die Problematik bei der Skalierung bietet
Hulka [24].
Diese sekunda¨ren Bewertungskriterien du¨rfen nicht unabha¨ngig von den grundlegen-
den Kriterien Verbrennungseffizienz und -stabilita¨t betrachtet werden. Die Auswahl
und finale Auslegung eines Einspritzsystems sind immer ein Kompromiss zwischen
den speziellen Anforderungen der jeweiligen Anwendung und einer mo¨glichst hohen
Verbrennungseffizienz. So ist z. B. eine Schubvariation fu¨r jedes Einspritzverfahren
denkbar, fu¨hrt aber ha¨ufig zu einer Verschlechterung der Verbrennungseffizienz oder
gar zu einer instabilen Verbrennung.
2.2 Treibstoffkombination LOX/H2
Die Wahl der verwendeten Treibstoffe ist von großer Bedeutung fu¨r die Gestaltung des
Einspritzsystems eines LPRE. Je nach Anwendungsbereich des Triebwerks und Er-
fahrungshintergrund des Triebwerksherstellers ergeben sich verschiedene Pra¨ferenzen
bei der Wahl. Jede Treibstoffkombination bietet Vor- und Nachteile im Hinblick auf
Leistung, Kosten und Verfu¨gbarkeit, Zuverla¨ssigkeit (Zu¨ndverhalten), Lebensdauer
der durchstro¨mten Triebwerksteile, Materialvertra¨glichkeit und der Handhabung
bei Lagerung und Betankung. Dazu kommen versta¨rkt U¨berlegungen bezu¨glich der
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Umweltvertra¨glichkeit der Treibstoffe und ihrer Verbrennungsprodukte.
Fu¨r In-Space-Anwendungen wie Lageregelungstriebwerke, Apoga¨umsmotoren und
chemische Antriebe fu¨r interplanetare Missionen stehen zum Beispiel die Zuver-
la¨ssigkeit und die Lagerfa¨higkeit der Treibstoffe u¨ber mehrere Jahre hinweg im
Vordergrund. Fu¨r diese Anwendungen haben sich hypergole Treibstoffkombinationen
wie Kombinationen von Hydrazinarten (z. B. MMH) als Treibstoff und N2O4 (NTO)
als Oxidator durchgesetzt. Sie verbinden eine gute Lagerfa¨higkeit mit einem sicheren
Zu¨ndverhalten. Allerdings werden dabei ein nur mittelma¨ßiger spezifischer Impuls
und eine sehr komplexe Handhabung aufgrund der hohen Giftigkeit der Treibstoffe
in Kauf genommen. In ju¨ngster Zeit gibt es auch in diesem Anwendungsfeld Be-
strebungen, diese Treibstoffkombinationen durch ungiftige Treibstoffe zu ersetzen.
Diese bieten neben den wu¨nschenswerten Umweltaspekten auch große potenzielle
Kostenersparnisse durch die problemlose Handhabung am Boden.
Fu¨r Tra¨geranwendungen wird auf hochenergetische Treibstoffkombinationen zuru¨ck-
gegriffen. Die Treibstoffe sollen dabei einen mo¨glichst hohen massen- und volumen-
spezifischen Impuls aufweisen. Der massenspezifische Impuls geht unmittelbar in die
Ziolkowski-Raketengleichung ein und ist der dominierende Leistungsparameter. Der
volumenspezifische Impuls beeinflusst das beno¨tigte Tankvolumen und damit auch
das Tankgewicht. Daru¨ber hinaus resultiert ein großes Tankvolumen auch in gro¨ßeren
Abmessungen der Raketenstufen und damit in einem gro¨ßeren aerodynamischen
Widerstand wa¨hrend der Aufstiegsphase des Tra¨gers.
Als Oxidator wird in nahezu allen LPRE fu¨r Tra¨geranwendungen flu¨ssiger Sauerstoff
(LOX) eingesetzt. Sauerstoff liegt bei Atmospha¨rendruck bei ca. 90,2 K flu¨ssig vor.
Wird eine Treibstoffkomponente bei tiefen Temperaturen verwendet (wie hier der
LOX), spricht man von einer kryogenen Treibstoffkombination. Der kritische Druck
von Sauerstoff liegt bei ca. 50,4 bar. Dieser Punkt wird fu¨r gewo¨hnlich als Bezugspunkt
bei der Unterscheidung zwischen unter-, trans- und u¨berkritischen Betriebspunkten
eines mit LOX als Oxidator betriebenen LPRE gewa¨hlt. Nach Fluor (F2) ist Sauer-
stoff das zweitsta¨rkste verfu¨gbare Oxidationsmittel. Gegenu¨ber Fluor ist es jedoch
wesentlich leichter zu handhaben, ungiftig und nicht korrosiv. Daru¨ber hinaus ist
Sauerstoff durch Luftverflu¨ssigung leicht herstellbar und vergleichsweise kostengu¨ns-
tig. Trotz seiner besseren Handhabbarkeit gegenu¨ber Fluor mu¨ssen aufgrund der
stark brandfo¨rdernden Wirkung bestimmte Sicherheitsmaßnahmen beachtet werden
(spezielle LOX-Fette fu¨r Verschraubungen, umfangreiche Sa¨uberungen der Leitungen
etc.).
Als Treibstoffe werden in Kombination mit LOX verschiedene Stoffe eingesetzt. Un-
terschieden wird dabei zwischen Kohlenwasserstoffen (Alkohol, Kerosin, Methan etc.)
und reinem Wasserstoff. Alkohol und Kerosin (JP-1) liegen bei Umgebungsbedin-
gungen flu¨ssig vor, was die Betankung stark erleichtert. Kohlenwasserstoffe weisen
außerdem einen hohen volumenspezifischen Impuls auf. Kohlenwasserstoffe sind ins-
besondere interessant fu¨r Erststufen- und Booster-Anwendungen. Der u¨berwiegende
Teil der in Russland entwickelten LPRE wurde mit LOX/Kerosin betrieben. Der
massenspezifische Impuls der Treibstoffkombinationen auf Kohlenwasserstoffbasis
liegt allerdings weit unter der von LOX/H2.
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Die Kombination LOX/H2 liefert den ho¨chsten erzielbaren massenspezifischen Im-
puls aller Treibstoffkombinationen (mit Ausnahme von F2/H2). Sie stellt damit die
bevorzugte Kombination fu¨r Haupt- und Oberstufenanwendungen dar. Die Mehrzahl
der modernen Hochleistungstriebwerke basieren auf dieser Kombination. Bei den
Erst- und Zweitstufentriebwerken sind dies die amerikanischen Triebwerke SSME
und J-2, das japanische LE-7 und das europa¨ische Vulcain II. Bei den Oberstufen-
triebwerken wird LOX/H2 z. B. beim amerikanischen RL-10, dem japanischen LE-5B
und dem europa¨ischen HM-7B und dem zuku¨nftigen Oberstufentriebwerk der Ariane
ESC-B, dem Vinci, als Treibstoffkombination verwendet. Die Vorteile in Bezug auf
Leistung u¨berwiegen fu¨r diese Anwendungen die Nachteile aufgrund der komplexen
Handhabung des flu¨ssigen Wasserstoffs.
Bei Umgebungsbedingungen liegt Wasserstoff gasfo¨rmig vor und weist eine sehr gerin-
ge Dichte auf. Um Wasserstoff als Raketentreibstoff sinnvoll nutzbar zu machen, muss
er verflu¨ssigt werden. Bei typischen Tankdru¨cken wird H2 bei ca. 22 K gelagert. Diese
extrem tiefen Temperaturen machen eine sorgfa¨ltige Tankisolierung unabdingbar,
um die Verluste durch Abdampfen vom Zeitpunkt der Betankung bis zur Zu¨ndung
des Triebwerks minimal zu halten. Der kritische Druck von Wasserstoff liegt bei ca.
13 bar. Da der Betriebsbereich typischer LOX/H2-Triebwerke weit oberhalb dieses
Punkts ist, liegt der Wasserstoff nach der Bedru¨ckung durch eine Turbopumpe im
Triebwerk und den Versorgungsleitungen als u¨berkritisches Fluid vor. Die Einflu¨sse
des thermodynamischen Zustands auf die Einspritzung werden in Abschnitt 2.3.1
erla¨utert. Trotz dieser sehr geringen Lagertemperaturen ist die Dichte des flu¨ssigen
Wasserstoffs weitaus geringer als die von z. B. CH4 oder Kerosin. Daraus resultiert
ein vergleichsweise großes beno¨tigtes Tankvolumen.
2.3 Mechanismen der Treibstoffaufbereitung
Folgende Prozesse der Treibstoffaufbereitung mu¨ssen bis zur Wa¨rmefreisetzung
durchlaufen werden:
• Zersta¨ubung
• Verdampfung
• Mischung
• Aufheizung
• Reaktion
Die Teilprozesse der Zersta¨ubung und Verdampfung sind nur von Interesse fu¨r
Treibstoffkombinationen bei denen mindestens eine Treibstoffkomponente als flu¨ssige
Phase vorliegt. Dies ist fu¨r die in dieser Arbeit betrachtete Treibstoffkombination
H2/O2 uneingeschra¨nkt nur fu¨r Dru¨cke bis zum kritischen Druck von Sauerstoff bei
50,4 bar gu¨ltig. Die Pha¨nomene bei u¨berkritischer Injektion werden im folgenden
Abschnitt 2.3.1 beschrieben.
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2.3.1 U¨berkritische Fluide
Oberhalb des kritischen Punkts eines Stoffs kann nicht mehr zwischen der flu¨ssi-
gen und der gasfo¨rmigen Phase unterschieden werden, und eine Phasengrenzfla¨che
existiert nicht mehr. Somit entfa¨llt der Einfluss der Oberfla¨chenspannung auf die
Zersta¨ubung und die Verdampfungsenthalpie ist null. Man spricht in diesem Fall von
einem u¨berkritischen Fluid. Der Stoff verha¨lt sich z. B. im Fall des Sauerstoffs wie ein
dichtes Gas. Da die Oberfla¨chenspannung bei Anna¨herung an den kritischen Punkt
gegen Null geht, geht die Weberzahl (s. Gl. 2.10) gegen unendlich und ist somit
als Kennzahl der Zersta¨ubung nicht mehr aussagekra¨ftig. Im Falle eines Gemischs
kann jedoch auch oberhalb des kritischen Drucks bei Temperaturen unterhalb der
kritischen Mischungstemperatur ein Phasengleichgewicht existieren. Dieser Effekt ist
fu¨r die Treibstoffkombination LOX/H2 von Bedeutung [28], fu¨r die Treibstoffpaarung
LOX/CH4 existiert er hingegen nicht. Fu¨r dieses Zweistoffsystem existiert bereits
oberhalb von 47,15 bar keine Phasengrenzfla¨che mehr [44]. Eine genaue Bestimmung
der Oberfla¨chenspannung eines Tropfens ist oftmals sehr schwierig, da die genaue Ge-
mischzusammensetzung an der Tropfenoberfla¨che nicht zu bestimmen ist. Neben den
eigentlichen Treibstoffen mu¨ssen auch Verbrennungsprodukte wie H2O beru¨cksichtigt
werden, so dass die Betrachtung als reines Zweistoffsystem nicht ausreichend ist.
In Abbildung 2.2 ist die kritische Mischungslinie fu¨r das H2/O2-Zweistoffsystem
dargestellt. Die Eintrittstemperatur des Sauerstoffs liegt fu¨r gewo¨hnlich bei Wer-
ten um 90 K. Am Pru¨fstand P8 liegt diese Temperatur typischerweise zwischen
100 und 120 K. Es existiert fu¨r diese Fa¨lle auch oberhalb des kritischen Drucks
von Sauerstoff eine Phasengrenze. Bei einer weiteren Aufheizung des Sauerstoffs
durch die umgebende Verbrennungszone wird die kritische Mischungstemperatur
in den Randbereichen des Strahls oder Tropfens u¨berschritten und geht dort in
einen u¨berkritischen Zustand u¨ber. Eine Zusammenfassung des Forschungsstands zur
u¨berkritischen Tropfenverbrennung findet sich bei Yang [78].
2.3.2 Zersta¨ubung
Mit dem Begriff Zersta¨ubung (engl. atomization) werden die Vorga¨nge beschrieben,
die zu einer feineren Tro¨pfchengro¨ßenverteilung einer flu¨ssigen Treibstoffkomponente
fu¨hren. Eine flu¨ssige Treibstoffkomponente liegt am Injektor je nach Injektorgeo-
metrie in Form von Strahlen oder Lamellen vor. Diese sollen in ein Ensemble von
Tropfen u¨berfu¨hrt werden, das eine fu¨r die Verbrennung vorteilhafte Gro¨ßenvertei-
lung aufweist. Eine feinere Tro¨pfchengro¨ßenverteilung fu¨hrt zu einer Vergro¨ßerung
der spezifischen Oberfla¨che der flu¨ssigen Treibstoffkomponente, was wiederum die
Verdampfungsraten begu¨nstigt. Dabei wird unterschieden zwischen einem prima¨ren
und einem sekunda¨ren Strahlzerfall. Der prima¨re Strahlzerfall beschreibt den Zer-
fall eines eintretenden Flu¨ssigkeitsstrahls oder einer Flu¨ssigkeitslamelle in einzelne
Tropfen und Ligamente. Der sekunda¨re Strahlzerfall beschreibt den weiteren Zer-
fall dieser Strukturen bis zum Erreichen der finalen Tro¨pfchenverteilung. Treibende
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pc,O2 ist der kritische Druck für O2 und besitzt einen Wert von 50,4 bar. Für die verschiedenen
reduzierten Drücke sind hier die Grenzen des Zweiphasengebietes dargestellt. Man kann für
die jeweiligen Drücke und Temperaturen des Systems die Molanteile in der flüssigen und in
der gasförmigen Phase ablesen. Für zunehmende Drücke im unterkritischen Bereich steigt die
Siedetemperatur bis zum kritischen Punkt (s. Dampfdruckkurve, Bild 2.2). Im überkritischen
Fall nimmt dagegen die kritische Mischungstemperatur bei steigendem Systemdruck ab. Ver-
bindet man die kritischen Punkte für verschiedene Drücke miteinander, erhält man im unter-
kritischen Bereich die Dampfdruckkurve und im überkritischen Bereich die kritische Mi-
schungslinie. Beide Kurven sind im folgenden Bild dargestellt.
Bild 2.2: Dampfdruckkurve und kritische Mischungslinie
Für die kryogene Treibstoffaufbereitung in H2/O2-Raketentriebwerken spielen diese Vorgänge
eine wichtige Rolle, da sie das Mischungsverhalten maßgeblich beeinflussen. Vor allem die
detaillierten thermodynamischen Prozesse an der Phasengrenze (z. B. Effekte der Oberflä-
chenspannung) zwischen O2 und H2 beeinflussen die Mischungsphänomenologie. Aus diesem
Grunde wird im folgenden Abschnitt näher auf diese Problematiken an der Phasengrenze ein-
gegangen.
2.1.2 Phänomene an der Phasengrenze
Die Oberflächenspannung entsteht aufgrund von Kohäsionskräften zwischen benachbarten
Molekülen. Während im Innern einer Phase die Moleküle allseitigen Anziehungskräften un-
terworfen sind, und somit sich ein Kräftegleichgewicht ausbildet, ändert sich dies bei der An-
näherung an die Phasengrenze. Wird der Abstand zur Phasengrenze kleiner als die Wir-
kungssphäre der Molekularkräfte, stellt sich eine resultierende Kraft ein, die um so größer
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22
60
80
100
120
140
160
180
200
Zweiphasengebiet
überhitzter
Bereich
überkritischer Bereich
 kritischer Punkt
 Dampfdruckkurve O
2
 kritische Mischungslinie O
2
/H
2
T/
(K
)
p/(MPa)
Abbildung 2.2: p-T -Diagramm fu¨r eine H2/O2-Mischung [28]
Kra¨fte der Zersta¨ubung sind in erster Linie die aerodynamischen Kra¨fte, die auf
die Flu¨ssigkeitsoberfla¨che wirken sowie die innere Turbulenz des Flu¨ssigkeitsvolu-
mens und ie Oberfla¨chenspannung. Diese Effekte fu¨hren zu einer V rformung der
Flu¨ssi keitsoberfla¨che. Die Viskosita¨t der flu¨ssigen Phase stellt einen Widerstand
gegen die Verformungen eines Flu¨ssigkeitsvolumens durch die treibenden Kra¨fte der
Zersta¨ubung dar. Fu¨r eine dimensionslose Betrachtung dieser Einflussgro¨ßen wird
auf die Weberzahl (Gl. 2.10) bzw. die Reynoldszahl (Gl. 2.11) und die mit diesen
Kennzahlen verknu¨pfte Ohnesorgezahl (Gl. 2.12) zuru¨ckgegriffen.
Weg :
Tra¨gheitskra¨fte
Oberfla¨chenkra¨fte
=
ρg (ug − uf )2 df
σ
(2.10)
Ref :
Tra¨g eitskra¨ft
Za¨higkeitskra¨fte
=
ρfufdf
η
(2.11)
Ohf :
Za¨higkeitskra¨fte√
Tra¨gheitskra¨fte ·Oberfla¨chenkra¨fte =
ηf√
dfρfσ
=
√
Wef
Ref
(2.12)
2.3.2.1 Prima¨rer Strahlzerfall
Die kapillare Instabilita¨t wird als der grundlegende Mechanismus des prima¨ren
Strahlzerfalls betrachtet. Ein eintretender Flu¨ssigkeitsstrahl (oder ein abgelo¨ster
Flu¨ssigkeitszylinder) ist bestrebt, seine Oberfla¨chenenergie zu verringern, bis ein
minimales Verha¨ltnis von Oberfla¨che zu Volumen erreicht ist. Dies entspricht einer
Transformation eines Zylinders in einen oder mehrere kugelfo¨rmige Tropfen gleichen
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Abbildung 2.3: Kapillare Instabilita¨t: Zerfall eines Ligaments mit glatter und eines
mit rauer Oberfla¨che in ein Tropfenensemble [10]
Volumens wie der urspru¨ngliche Zylinder. Dieser Prozess ist in Abbildung 2.3 darge-
stellt. Eine infinitesimale Sto¨rung der anfa¨nglichen Oberfla¨che durch innere (interne
Turbulenz) oder a¨ußere (aerodynamische Anregung, Du¨seneffekte) Einflu¨sse wird
durch die Oberfla¨chenspannung versta¨rkt und fu¨hrt schließlich zu einem Abscheren
eines Flu¨ssigkeitstropfens vom urspru¨nglichen Strahl. Mithilfe der linearen Stabilita¨ts-
analyse la¨sst sich die jeweils instabilste Wellenla¨nge einer Sto¨rung ermitteln. Diese
Wellenla¨nge bestimmt auch die Gro¨ße des abgelo¨sten Tropfens. Dieser Mechanismus
wurde von Plateau [53] und Rayleigh [60] bereits im 19. Jahrhundert beschrieben. Der
Zerfall eines Flu¨ssigkeitszylinders in einzelne Tropfen wird als Rayleigh-Mechanismus
bezeichnet.
Bei der Injektion eines Flu¨ssigkeitsstrahls in eine stehende Gasatmospha¨re wird
der Bereich dieses Rayleigh-Zerfalls durch zwei Grenzen definiert. Erst oberhalb
eines Wertes von Wef > 8 bildet sich ein Flu¨ssigkeitsstrahl aus. Unterhalb dieses
Wertes bilden sich Tropfen am Injektoraustritt, die einzeln abtropfen. Zu ho¨heren
Geschwindigkeiten hin wird der Rayleigh-Bereich durch einen charakteristischen Wert
der gasseitigen Weberzahl von Weg = 0, 4 begrenzt. Bei diesem Grenzwert erreicht
die Kraft aufgrund der aerodynamischen Einflu¨sse 10 % des Wertes der ru¨ckstellenden
Kraft aufgrund der Oberfla¨chenspannung. Oberhalb dieses Wertes beginnt der erste
aerodynamisch beeinflusste Zerfallsbereich (first wind-induced regime). Ab einem
Weberzahlwert von Weg = 13 liegt der Einfluss der aerodynamischen Kra¨fte in der
Gro¨ßenordnung der Oberfla¨chenkra¨fte. Ab diesem Wert spricht man vom zweiten
aerodynamisch beeinflussten Zerfallsbereich (second wind-induced regime). In die-
sem Zerfallsbereich setzt der Strahlzerfall einige Injektordurchmesser stromab der
Injektionsebene ein. Ab einer gasseitigen Weberzahl von Weg = 40, 3 beginnt der
Zersta¨ubungsbereich (atomization regime). Der Strahlzerfall setzt hier unmittelbar
am Injektoraustritt ein. Die Gro¨ßen der resultierenden Tro¨pfchen unterscheiden sich
zwischen dem Rayleigh- und dem ersten aerodynamisch beeinflussten Bereich auf
der einen Seite und dem zweiten aerodynamisch beeinflussten Bereich und dem Zer-
sta¨ubungsbereich auf der anderen Seite. Im ersten Fall liegt der Tropfendurchmesser
in der Gro¨ßenordnung des Strahldurchmessers. Im zweiten Fall entstehen Tro¨pfchen
mit einem um eine Gro¨ßenordnung kleineren Durchmesser [41].
Im Fall eines koaxialen Gasstrahls, der den Flu¨ssigkeitsstrahl umgibt, ergeben sich
andere Zerfallsbereiche. Dieser Fall ist fu¨r die Einspritzung in Raketentriebwerken
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von großem Interesse. Er betrifft insbesondere die fu¨r die LOX/H2-Einspritzung do-
minierenden Koaxialinjektoren, aber auch die im Rahmen dieser Arbeit betrachteten
poro¨sen Injektoren. In Abha¨ngigkeit von der gasseitigen Weberzahl wurden in den
Arbeiten von Chigier und Reitz sowie Farago und Chigier drei Strahlzerfallsbereiche
definiert [3, 14]. Analog zum Rayleigh-Zerfallsmuster bei Injektion in eine stehende
Gasatmospha¨re existiert auch fu¨r eine koaxiale Injektion ein gleichnamiger Zerfalls-
bereich, in dem sich einzelne Tropfen vom Flu¨ssigkeitsstrahl lo¨sen. Die entstehenden
Tropfengro¨ßen liegen in der Gro¨ßenordnung des Strahldurchmessers. Bis zu einer
Weberzahl von Weg = 15 la¨uft dieser Prozess axialsymmetrisch ab. Bei steigen-
den Weberzahlen beginnt der Flu¨ssigkeitsstrahl sich zu einer Helix zu verformen.
Im Weberzahlbereich 15 < Weg < 25 spricht man vom nicht-axialsymmetrischen
Rayleigh-Zerfall. Dabei wird der Flu¨ssigkeitsstrahl durch den steigenden Einfluss der
aerodynamischen Kra¨fte verformt und gestreckt. Der sich dadurch verschlankende
Strahl zerfa¨llt anschließend in einzelne Tropfen.
Bei einer weiteren Erho¨hung der Weberzahl geht der Strahlzerfall in den Membran-
Zerfallstypus u¨ber. Dabei wird der Flu¨ssigkeitsstrahl zu einem Membran umgeformt,
in deren Rand sich der gro¨ßte Anteil der Masse sammelt. Dieser Rand zerfa¨llt anschlie-
ßend entsprechend des Rayleigh-Mechanismus in kleinere Tro¨pfchen. Diese Tropfen
weisen Durchmesser auf, die um eine Gro¨ßenordnung unter dem Strahldurchmesser
liegen. Dieser Membran-Zerfallsbereich erstreckt sich in einem Weberzahlbereich von
25 < Weg < 70.
Ab einer Weberzahl von ca. Weg = 100 kommt es zu der Bildung von Flu¨ssigkeitsfa¨-
den, die direkt von dem zentralen Flu¨ssigkeitsstrahl ab geschert werden. Diese Fa¨den
zerfallen anschließend schnell nach dem Rayleigh-Zerfallsmuster in feine Tro¨pfchen.
Der Kernstrahl wird durch die starken aerodynamischen Kra¨fte angeregt und zerfa¨llt
analog zum nicht-axialsymmetrischen Rayleigh-Muster in einzelne Ligamente. Dieser
Bereich wird als fiber-type region bezeichnet. Die resultierenden Tro¨pfchengro¨ßen
liegen ebenfalls um eine Gro¨ßenordnung niedriger als der Eingangsstrahldurchmesser.
Die Autoren konnten daru¨ber hinaus zwei weitere Untertypen von Zerfallsmustern
identifizieren: den pulsating- und den superpulsating-submode. Der erstere beschreibt
den Standardfall des jeweiligen Zerfallsregimes. Der zweite Untertypus wurde einge-
fu¨hrt, um ein Zerfallsmuster zu charakterisieren, bei dem es zu großen Dichteschwan-
kungen im Spraybild kommt. Der Strahl weist ein pulsierendes Verhalten auf. Dieser
superpulsating-submode tritt bei Werten von Ref/Weg < 100 auf.
In Abbildung 2.4 sind die Grenzen der Bereiche unterschiedlicher Zerfallsmuster von
eingespritzten Flu¨ssigkeitsstrahlen in Anlehnung an Chigier und Reitz dargestellt.
Die in dieser Arbeit untersuchten poro¨sen Injektoren weisen im unterkritischen Be-
triebsbereich Reynoldszahl- und Weberzahlwerte auf, die darauf schließen lassen,
dass fu¨r Brennkammerdru¨cke unter 50,4 bar der fibre-type Strahlzerfall im pulsating
mode den dominierenden Zerfallsmechanismus darstellt. Die niedrigsten im Versuch
bestimmten Weberzahlen lagen um 90, in der U¨bergangsregion vom membrane-
zum fibre-type regime. Typische Weberzahlwerte von klassischen Koaxialinjektoren
liegen um ca. 3 Gro¨ßenordnungen u¨ber denen fu¨r poro¨se Injektoren. Eine andere
Form der Spraybildung ergibt sich bei dem Zerfall von Flu¨ssigkeitslamellen, wie
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Abbildung 2.4: Grenzen der Strahlerfallsbereiche bei koaxialer Injektion nach Chigier
und Reitz [3] und typische Werte fu¨r poro¨se Injektoren
sie z. B. bei Prallinjektoren (s. Abschnitt 2.4.2) auftreten. Prallinjektoren erzeugen
Flu¨ssigkeitslamellen durch das Aufeinanderprallen zweier Treibstoffstrahlen unter
einem definierten Winkel. Abbildung 2.5 zeigt den Aufbau und Zerfall einer von
zwei kollidierenden Strahlen erzeugten Lamelle. Der Zerfall einer solchen Flu¨ssigkeits-
struktur a¨hnelt dem oben beschriebenen Membran-Zerfallstyp eines Koaxialinjektors.
Auch hier sammelt sich ein Großteil des Flu¨ssigkeitsvolumens im Rand der Struktur,
der wiederum nach dem Rayleigh-Mechanismus zerfa¨llt. Eine andere Form der la-
mellenartigen Flu¨ssigkeitsstrukturen wird von Drallinjektoren (s. Abschnitt 2.4.4)
gebildet. Hier wird einem Treibstoffstrahl ein Drall aufgepra¨gt. Dieser Drall fu¨hrt
bei der Einspritzung in den Brennraum zu einer starken radialen Geschwindigkeits-
komponente des Treibstoffs, der daraufhin eine hohlkegelartige Form annimmt. Mit
steigendem Abstand von der Injektionsebene x nimmt die radiale Koordinate r zu.
Da der Massenstrom durch eine Querschnittsfla¨che konstant bleibt, nimmt die Dicke
der Flu¨ssigkeitslamelle mit steigendem Abstand von der Injektionsebene ab. Durch
die Kelvin-Helmholtz-Instabilita¨t reißt die Lamelle auf und es bilden sich einzelne
Ringe, die anschließend nach dem Rayleigh-Muster in Tropfen zerfallen (s. Abbildung
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Figure 1. (a) Collision parameters of the coordinates and jets. (b) Pasteur pipette
used as injector.
The aim of the present work is to examine the processes of the sheet destabilization
(§ § 3 and 4), in order to give a quantitative description of the overall drop size
distribution in terms of the dynamics of the objects (§ 5) involved in the fragmentation
process (§ 6). Finally, the eﬀect of the initial jet velocity proﬁle on the sheet speed and
thickness ﬁelds is discussed (Appendix A).
2. Experimental set-up
The liquid sheets are formed by the collision of two identical jets impacting at
an angle 2α. A schematic of the jet impact conﬁguration is presented in ﬁgure 1(a).
The impact angle 2α varies from 58 ◦ to 117 ◦. Pasteur pipettes shown in ﬁgure 1(b)
are used as injectors. The pipette is a 6mm inner diameter glass cylinder stretched
at one of its extremities to form a convergent ending with diameter dj . The
convergence allows a smooth contraction of the liquid streamlines. We used two
diﬀerent injector diameters dj of 1.05mm and 1.42mm. The liquid jet diameters
are set by the injector diameters and the impacting distance is about three times
dj . The jet velocity uj is measured from the mass ﬂow rate through each injector
with a high-precision balance (Sartorius LA6200S, m=0.01 g) and a stopwatch.
The jet velocity was between 1.5 and 4.6m s−1. Working ﬂuids are water (density
ρ =1000 kgm−3, surface tension σ =0.073 kg s−2) and ethanol (density ρ =810 kgm−3,
surface tension σ =0.022 kg s−2). From CRC Handbook of Chemistry and Physics, the
kinematic viscosity ν of ethanol at 20 ◦ C is 1.52× 10−6 m2 s−1, slightly larger than
that of water for which ν =10−6 m2 s−1.
All of our diagnostics are based on quantitative image analysis, resolved in both
space and time. The time-resolved movies of the sheet instability dynamics were
recorded by a Phantom V5 high-speed video camera. The white light source is a HMI
projector (LTM of 575W) operating by back lighting through a diﬀusing screen.
The drop size measurements have been made from a collection of frozen images of
the spray obtained by a back lighting 5 µs ﬂash lamp triggered by a Hamamatsu
286 N. Bremond and E. Villermaux
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Figure 15. Time evolution of the rim destabilization, ligament formation and stretching, and
then drops formation at the edge of a water sheet, dj =1.05mm, uj =3.5m s
−1, 2α=72 ◦. The
time step is 1ms.
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Figure 16. (a) Shear instability development on a water jet for several jet velocities as
indicated on the injector in m s−1, dj =1.05mm. (b) Close-up view of the sheet near the jet
impact location showing surface waves, and the corresponding spatiotemporal diagram built
with a vertical line marked in white, uj =6.4m s
−1, 2α=90 ◦. (c) Frequencies of , the jet
waves and , the sheet waves as a function of the jet velocity.
4.2. Lower viscosity liquid
The jet Reynolds number was varied between 900 and 2400 in the previous
experiments, involving ethanol as a working ﬂuid. For the same range of operating
Weber numbers, he jet Reynolds number is sensibly larger when using water, since
Re is varied between 2100 and 4800. No stable state is observed in that case and
the sheet is naturally perturbed, as can be seen in ﬁgure 15 because of disturbances
coming from the injection jets themselves, as can be seen in ﬁgure 16(a). This ﬁgure
Abbildung 2.5: Links: Prinzipielle Gestalt einer Flu¨ssigkeitslamelle bei Prallinjektion,
rechts: typischer Verlauf des Zerfalls einer solchen Flu¨ssigkeitslamelle
[2]
2.6). Der Zerfall einer eintretenden Flu¨ssigkeitslamelle kann durch einen koaxialen
Gasstrahl beschleunigt werden.
Eine Mo¨glichkeit zur Charakterisi rung des Zerf llsprozesses ist die B stimmung
der intakten La¨nge des Flu¨ssigkeitsstrahls (engl. liquid intact core length). Mit ihr
wird die m ximale La¨ngenausdehnung des Flu¨ssigkeitsstrahls bezeichnet, der noch in
dir ktem Kontakt mit dem Eintrittsquerschnitt steht. Si wird definiert als:
L = uInj · τ (2.13)
Mit τ als charakteristische Zeit der dominanten Strahlinstabilita¨t. Dieses charakte-
ristische Zeitmaß kann nach Eggers und Villermaux fu¨r mehrere Bereiche bestimmt
werden [10]:
• Injektion in eine ruhende Gasatmospha¨re bei niedrigen Weberzahlen (reine
kapillare Instabilita¨t)
L
dInj
∼Weg1/2 (2.14)
• Injektion in eine ruhende Gasatmospha¨re bei hohen Weberzahlen
L
dInj
∼
(
ρf
ρg
)1/2
(2.15)
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Meas. Sci. Technol. 20 (2009) 015403 S Kim et al
(a)
(b)
Figure 1. (a) Schematics of swirl injector components: 1: adjustable piston, 2: swirl chamber, 3: orifice, 4: electrodes, 5: tangential inlet,
6: tapped hole with helicoil, LE: extra swirl chamber length, LS: swirl chamber length, DS: swirl chamber diameter, lo: orifice length.
(b) Principle of liquid film thickness measurement.
and good reproducibility. Also, they noted that maintaining
a constant water temperature within a range not greater than
1 ◦C was very important. As the electric conductivity of
water is influenced by temperature variation (2% ◦C−1), the
data are usually corrected to the value at 25 ◦C. However, it
is difficult to maintain a constant water temperature within
1 ◦C under experimental conditions. Therefore, the effect of
temperature was compensated by using other electrodes in a
reference section located in the water supply line, using the
switching system, as shown in figure 2. Because the supply
line is always filled with water, the measured output voltage
will be constant unless the water temperature changes.
2.2. Calibration
Accurate calibration is required before measuring liquid film
thickness. The measurement system was calibrated by
supplying water through the orifice and measuring electrical
conductance with an acrylic rod inserted along the axis of
the discharge orifice. The acrylic rods have low electrical
conductivity (tap water: 0.0005–0.05 S m−1, acrylic: 10−15–
3
Abbil ng 2.6: Typisches Zerfallsmuster eines Flu¨ssigkeitskegels im Fall der Drallin-
jektion [32]
• Injektion mit koaxialem Gasstrahl fu¨r ug  uf
L
dInj
∼ uf
ug
(
ρf
ρg
)1/2
∼ J−1/2
(2.16)
D r Parameter
J =
ugρ
2
g
ufρ2f
(2.17)
stellt f¨r koaxiale Einspritzelemente ine zentrale Kennzahl d r. Fu¨r gewo¨hnlich
wird er in der Literatur als das Impulsstromverha¨ltnis von (gasfo¨rmigem) Treibstoff
zu (flu¨ssigem) Oxidator bezeichnet (engl. momentum flux ratio). In der obigen
Form bezeichnet er jedoch ein Verha¨ltnis von dynamischen Dru¨cken. Engelbert et al.
definieren diesen Parameter als J = ugρ
2
gAg/ufρ
2
fAf , was einem wirklichen Verha¨ltnis
der Impulsstromdichten entspricht [12]. Die in Gleichung 2.17 aufgefu¨hrte Form hat
sich jedoch in der Literatur unter der Bezeichnung Impulsstromverha¨ltnis bei der
Beschreibung von Strahlzerfallsvorga¨ngen bei Koaxialinjektoren durchgesetzt. Daher
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wird in dieser Arbeit auf diese Definition zuru¨ckgegriffen.
Fu¨r den fu¨r Raketentriebwerke interessanten Fall des koaxialen Gasstrahls wurden
von mehreren Autoren empirische Korrelationen fu¨r die liquid intact core length
angegeben. Eroglu et al. [13] geben fu¨r die Zerfallsla¨ngen eines Wasserstrahls in
einem koaxialen Luftstrahl folgende Beziehung an:
L
dInj
= 0, 5Weg
−0,4Ref 0,6 (2.18)
Engelbert et al. [12] konnten diese Abha¨ngigkeiten nicht beobachten und schlagen
andere dominierende Parameter fu¨r die Zerfallsla¨nge eines Wasserstrahls vor. Die
Autoren konnten die beste U¨bereinstimmung durch eine Korrelation der mit der
Schlitzbreite des koaxialen Gasstrahls normierten Zerfallsla¨nge mit dem Impuls-
stromverha¨ltnis (MR) bzw. Energieverha¨ltnis (ER) von Gas zu Flu¨ssigkeit erreichen:
L
tSchlitz
= 10, 6 ·MR−0,3 (2.19a)
L
tSchlitz
= 13, 7 · ER−0,2 (2.19b)
Wobei die Impulsstrom- und Energieverha¨ltnisse wie folgt definiert werden:
MR =
ρgu
2
g
ρfu2f
Ag
Af
ER =
ρgu
3
g
ρfu3f
Ag
Af
Woodward et al. [77] haben eine Zusammenfassung von Korrelationen von Zerfalls-
la¨ngen und Strahldurchmessern von verschiedenen Autoren vorgestellt.
Eroglu et al. (1991)[13] :
L
dInj
= 0, 66 Weg
−0,4Ref 0,6 (2.20)
Woodward (1993)[76] :
L
dInj
= 0, 0025
(
ρg
ρf
)−0,44
Weg
−0,22Ref 0,76
(2.21)
Lasheras, Hopfinger (Rehab) (2000)[40] :
L
dInj
=
6√
J
(∣∣∣∣1− ufug
∣∣∣∣)−1 (2.22)
Lasheras, Hopfinger (Raynal) (2000)[40] :
L
dInj
=
6√
J
(∣∣∣∣1− 0, 001 σνg ug
∣∣∣∣)− 12 (2.23)
Porcheron et al. (2002)[54] :
L
dInj
= 2, 85
(
ρg
ρf
)−0,38
Oh0,34J−0,13
(2.24)
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2.3.2.2 Sekunda¨rer Strahlzerfall
Der Mechanismus des sekunda¨ren Strahlzerfalls ist von großer Bedeutung fu¨r die im
Rahmen dieser Arbeit beschriebenen poro¨sen Injektoren. Die Heißgas- und LOX-
Ligamentgeschwindigkeiten variieren sehr stark innerhalb des Brennraums. Zur
Beurteilung der Stabilita¨t einer abgelo¨sten Flu¨ssigkeitsstruktur (z. B. eines Tropfens)
mu¨ssen die lokalen Stro¨mungsbedingungen beru¨cksichtigt werden. Auch hier wird
die auf der Differenzgeschwindigkeit zwischen dem Tropfen und der umgebenden
Heißgasatmospha¨re basierenden Weberzahl herangezogen. Fu¨r den Tropfenzerfall in
einer Luftstro¨mung wurden experimentell verschiedene Zerfallsbereiche bestimmt
[40].
Fu¨r lokale Weberzahlen We < 12 findet kein weiterer Zerfall eines Tropfens statt. In
diesem Weberzahlbereich wird der Tropfen durch den Staudruck zu einer Lamelle
verformt. Bei steigender Relativgeschwindigkeit (und damit auch Staudruck) verformt
sich diese Lamelle zu einem Schirm. Dabei sammelt sich ein Großteil des Flu¨ssigkeits-
volumens in dem umgebenden Rand, wa¨hrend die ausgebeulte Fla¨che sich weiter
verdu¨nnt. Ab einer Weberzahl von We ≈ 12 zerfa¨llt diese Struktur (bag-type breakup).
Dabei werden Tropfen mit Durchmessern in zwei verschiedenen Gro¨ßenordnungen
gebildet: relativ große Tro¨pfchen, die nach dem Rayleigh-Mechanismus aus dem
volumenstarken Rand entstehen, und sehr feine Tro¨pfchen, die aus dem gestreckten
Flu¨ssigkeitsfilm innerhalb dieses Rands gebildet werden. Ein typischer Verlauf eines
Tropfenzerfalls nach dem bag-type bei steigenden Differenzgeschwindigkeiten ist in
Abbildung 2.7 dargestellt.
Oberhalb einer Weberzahl von We = 80 dominiert der stripping-type breakup. Dabei
entstehen durch die hohe Differenzgeschwindigkeit zu der umgebenden Gasatmospha¨-
re Oberfla¨chenwellen. Diese Oberfla¨chenwellen werden analog zum aerodynamisch
erregten prima¨ren Strahlzerfall versta¨rkt und produzieren durch Abscheren sehr
feine Tro¨pfchen. Im U¨bergangsbereich unterhalb von We = 80 kommt es dabei zu
Kombinationen dieser beiden Tropfenzerfallsmechanismen.
Fu¨r Weberzahlen oberhalb von We = 210 schließt sich der catastrophic breakup-
Bereich an. Dieser Zerfallsmechanismus wurde lediglich bei der Interaktion eines
Tropfens mit einer Schockwelle beobachtet und a¨ußert sich in einer spontanen Zerle-
gung des Ausgangstropfens in eine Vielzahl sehr kleiner Tro¨pfchen.
Als treibende Faktoren des sekunda¨ren Strahlzerfalls wirkt zum einen die durch die
Einspritzung direkt aufgepra¨gte Differenzgeschwindigkeit zwischen den Treibstoff-
komponenten. Dieser Faktor ist fu¨r konventionelle Koaxialinjektoren von Interesse.
Zum anderen stellt der starke Geschwindigkeitsgradient der Heißgasstro¨mung einen
bedeutenden Einfluss dar. In einer Raketenbrennkammer setzt die Reaktion der
Treibstoffe meist unmittelbar in der Injektionsebene ein. Durch die Wa¨rmefreisetzung
sinkt die mittlere Heißgasdichte und die Hauptstro¨mung in der Brennkammer wird
beschleunigt. Die fu¨r den Zerfall eines durch den prima¨ren Strahlzerfall erzeugten
Tropfens wichtige Differenzgeschwindigkeit ug − uf steigt an. Bei U¨berschreiten der
kritischen Weberzahl Wekrit ≈ 12 zerfa¨llt der Tropfen in kleinere Tro¨pfchen. Diese
weisen zum einen geringere Durchmesser auf, was bei gleichbleibender Differenzge-
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Abbildung 2.7: Zerfall eines fallenden Wassertropfens mit einem Durchmesser von
5 mm nach dem bag-type breakup Mechanismus [51]
schwindigkeit zu einer niedrigeren Weberzahl und damit eventuell zu einem stabilen
Tropfendurchmesser fu¨hrt. Zum anderen verbessert sich bei kleineren Tropfendurch-
messern das Folgeverhalten der neuen Tropfen, und die Differenzgeschwindigkeit
zwischen Heißgas und Tropfen sinkt.
Engelbert et al. [12] fu¨hrten eine charakteristische Zeitskala zur Beschreibung des
Folgeverhaltens eines Tropfens ein. Diese charakteristische Zeit τ ist die Zeit, die
fu¨r die Beschleunigung eines Flu¨ssigkeitstropfens auf 66 % der Geschwindigkeit der
Hauptstro¨mung beno¨tigt wird.
τ =
ρfd
2
18µg
=
ρf
ρg
d2
18νg
(2.25)
Zusammen mit einer charakteristischen Zeit der interessierenden Stro¨mung (im Fall
von Engelbert et al. der Quotient aus Austrittsdurchmesser eines Koaxialinjektors
und der Eintrittsgeschwindigkeit t = Dg/ug) la¨sst sich die Stokeszahl bilden:
St =
t
τ
(2.26)
Fu¨r St ≥ 1 kann davon ausgegangen werden, dass der Tropfen der Hauptstro¨mung
folgt. Um das Folgeverhalten eines Tropfens in einer sich beschleunigenden Brenn-
kammerstro¨mung zu bewerten, kann der Kehrwert des Geschwindigkeitsgradienten
herangezogen werden:
tac =
dx
du
=
1
u′
(2.27)
Der axiale Verlauf der mittleren Heißgasgeschwindigkeit la¨sst sich aus dem axialen
Druckverlauf approximieren. Mit Gl. 2.25 und 2.27 last sich einer lokaler maximaler
Tropfendurchmesser definieren, der gerade noch der Hauptstro¨mung folgen kann
(St = 1):
dmax(x) =
18µg
ρfu′(x)
(2.28)
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2.3.3 Verdampfung, Mischung und Reaktion
Die eigentliche Reaktionszone bzw. Flammenfront wird fu¨r gewo¨hnlich als die Kon-
taktfla¨che angesehen, an der ein sto¨chiometrisches Mischungsverha¨ltnis der Treibstoffe
vorliegt. Die Treibstoffkomponenten werden durch Mischungs- und Diffusionspro-
zesse zu dieser Reaktionsfront transportiert. Die Diffusionsgeschwindigkeiten sind
in der Gasphase um Gro¨ßenordnungen ho¨her als in der flu¨ssigen Phase. Daher ist
die Verdampfungsrate der flu¨ssigen Treibstoffkomponente in einer flu¨ssig/gasfo¨rmig-
oder flu¨ssig/flu¨ssig-Treibstoffkombination einer der bestimmenden Zeitschritte der
Treibstoffaufbereitung. Im Fall der LOX/H2-Verbrennung kommt es im unterkriti-
schen Fall zu einer Verdampfung des flu¨ssigen Sauerstoffs. Die Verdampfung eines
spha¨rischen Tropfens in ruhender Atmospha¨re la¨sst sich im einfachsten Fall nach
dem d2-Gesetz beschreiben:
d2(t) = d20 − βvt (2.29)
Das Quadrat des Tropfendurchmessers nimmt mit der Zeit linear ab. βv wird als
Verdampfungskoeffizient bezeichnet. Mithilfe der Spalding Transferzahlen [66] fu¨r den
Stofftransfer (BM ) bzw. den Wa¨rmeu¨bergang (BT ) la¨sst sich die Gesamtlebensdauer
eines Sauerstofftropfens bestimmen [39]:
tv =
d20
βv
=
ρfd
2
0
8ρsαs ln(1 +B)
(2.30)
Eine Druckabha¨ngigkeit der Verdampfungszeit ergibt sich u¨ber die Gasdichte an der
Tropfenoberfla¨che ρs.
Im u¨berkritischen Fall ist die Verdampfungsenthalpie ∆hv Null. Spalding [66] ent-
wickelte eine Methode zur Vorhersage der Tropfenlebensdauer bei u¨berkritischen
Dru¨cken, die spa¨ter von anderen Autoren verfeinert wurde. Dieses Modell findet sich
auch bei Kuo [39]. Aus dieser Analyse ergibt sich eine schwache Abha¨ngigkeit der
Tropfenlebensdauer tv von dem Umgebungsdruck:
tv ∝ p1/3 (2.31)
Fu¨r eine detailliertere Betrachtung der Verdampfungsprozesse in einem Wasserstoff/-
Sauerstoff-System sei auf Schlotz [62] verwiesen.
Neben einem geeigneten lokalen Mischungsverha¨ltnis muss eine ausreichende Wa¨r-
memenge vorhanden sein, um eine Reaktion einzuleiten. Die eigentliche Reaktion
der Treibstoffkomponenten ist der schnellste Schritt der Treibstoffaufbereitung. Die
hohen Dru¨cke in einer Raketenbrennkammer fu¨hren insbesondere fu¨r die Treibstoff-
kombination H2/O2 zu hohen Reaktionsraten. Die charakteristischen Zeitskalen der
chemischen Reaktion liegen im Bereich von µs. Diese charakteristische Zeit ist dabei
stark abha¨ngig von der Ausgangstemperatur der vermischten Treibstoffkomponenten
[29]. Gerade im injektornahen Bereich kann die Reaktion nur bedingt als nahezu
instantan angesehen werden.
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2.4 Klassifizierung von Einspritzsystemen
Im Rahmen der Entwicklungsgeschichte der Raketenantriebe wurden zahlreiche Ty-
pen von Einspritzsystemen entwickelt und eingesetzt. Tabelle 2.1 gibt einen U¨berblick
u¨ber die im Folgenden diskutierten Einspritzverfahren. Von Interesse sind hier insbe-
sondere die fu¨r die Treibstoffkombination LOX/H2 wichtigen Injektorkonzepte wie
Koaxialinjektoren (s. Abschnitt 2.4.3) und die auf dem Swirl -Injektor basierenden
Swirl -Koaxialinjektoren (s. Abschnitt 2.4.4). Das poro¨se Injektorkonzept API stellt
eine Alternative zu diesen Verfahren dar. Auf den ersten Blick weist das API-Konzept
eine hohe A¨hnlichkeit zu herko¨mmlichen Showerhead -Einspritzko¨pfen auf (s. Ab-
schnitt 2.4.5). Der Treibstoffaufbereitungsmechanismus unterscheidet sich jedoch in
wesentlichen Punkten.
In Abschnitt 2.1.3 wurde auf die Bedeutung der Drosselbarkeit eines Einspritzkopfs
hingewiesen. Das in dieser Arbeit beschriebene Einspritzverfahren der poro¨sen In-
jektion weist ein gutes Drosselverhalten auf. Die sogenannten Pintle-Injektoren der
Fa. TRW haben in der Vergangenheit ein ausgezeichnetes Drosselverhalten demons-
triert (Schubvariation von 1:10). Um die Unterschiede in der Treibstoffaufbereitung
dieser Injektoren zu einem poro¨sen Einspritzkopf zu verdeutlichen, wird auf dieses
Einspritzkonzept in Abschnitt 2.4.6 eingegangen.
Prallinjektoren (impinging injectors) kommen fu¨r die Treibstoffkombination LOX/H2
nicht zum Einsatz. Aufgrund ihrer weiten Verbreitung fu¨r flu¨ssig/flu¨ssig-Anwendungen
werden sie in Abschnitt 2.4.2 trotzdem kurz diskutiert. Lediglich von historischem
Interesse ist die Lo¨sung der Treibstoffeinspritzung im Fall des Triebwerks der A-
4 Rakete von 1942. Sie soll als Einleitung hier kurz vorgestellt werden, da die
Entwicklungsarbeiten innerhalb dieses Programms die Grundlagen einiger spa¨terer
Injektionsverfahren bilden.
2.4.1 Treibstoffinjektoren der A-4-Rakete
Die A-4-Rakete stellte in vielerlei Hinsicht einen Durchbruch in der Raketenforschung
dar. Mit ihr gelangte zum ersten Mal ein Flugko¨rper auf eine Flugho¨he von 100 km
und damit an den Rand der Erdatmospha¨re. Das verbaute Triebwerk produzierte
einen Schub von ca. 250 kN und nutzte eine Treibstoffkombination aus LOX und
einer Wasser/Alkohol-Mischung. Es handelt sich bei diesem Injektionsverfahren
dementsprechend um ein Konzept fu¨r eine flu¨ssig/flu¨ssig-Treibstoffpaarung. Der
Wasseranteil im Treibstoff diente dabei zur Regulierung der Verbrennungstemperatur.
In Abbildung 2.8 sind dieses Triebwerk und einer der verbauten Injektoren dargestellt.
Jede dieser einzelnen Injektorbaugruppen besteht aus einem zentralen LOX-Injektor
(3), der den Sauerstoff durch eine Vielzahl von Einzelbohrungen in das glocken-
fo¨rmige Injektorvolumen einspritzt. Der Treibstoff wird von außen ebenfalls durch
Einzelbohrungen (6) oder Drallelemente (5/7) in den Zentralbereich eingespritzt. Die
Vermischung der Treibstoffkomponenten erfolgt dabei turbulenzgetrieben und durch
die Kollision einzelner Treibstoff- bzw. Oxidatorstrahlen. Durch dieses der eigentli-
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Abbildung 2.8: Links: Triebwerk der A-4 Rakete, rechts: vergro¨ßerte Ansicht einer
der 18 Injektoren bzw. Vorkammern
chen Brennkammer vorgeschaltete Volumen kommt es zu einer Vorvermischung der
Treibstoffe.
Diese Konfiguration mit 18 Vorkammern wird als
”
Korbkopfofen 39“ bezeichnet und
kam in der Baureihe B der A-4-Rakete zum Einsatz. Sie erwies sich als sehr aufwendig
in der Fertigung, was sich insbesondere in den spa¨teren Kriegsjahren bemerkbar
machte. Die Baureihe C der A-4 sollte daher mit einem an den Injektor der Wasserfall-
Flugabwehrrakete angelehnten Prallinjektor (s. Abschnitt 2.4.2) ausgestattet werden.
Diese Baureihe kam jedoch nicht mehr zum Einsatz. Neben dem Fertigungsaufwand
stellte auch die thermische Besta¨ndigkeit der Injektoren ein Problem dar, das erst in
russischen Weiterentwicklungen nach Kriegsende durch den Einsatz von Filmku¨hlung
in den Vorkammern gelo¨st wurde (RD-102) [57].
2.4.2 Prallinjektoren
Ein klassisches Einspritzverfahren fu¨r vollsta¨ndig flu¨ssige Treibstoffpaarungen wie
z. B. LOX/Kerosin ist die Prallinjektion (impinging injector). Hierbei wird die not-
wendige Energie zur Erho¨hung der spezifischen Oberfla¨che der Treibstoffe durch den
Zusammenprall mehrerer Treibstoffstrahlen bereitgestellt. Dieses Injektionskonzept
wurde in vielen westlichen Triebwerken eingesetzt. Eine der ersten Anwendungen
war der Einspritzkopf der Wasserfall-Flugabwehrrakete aus dem Zweiten Weltkrieg.
Neben Einspritzkopfkonfigurationen mit schlitzfo¨rmigen Injektoren kam fu¨r diese An-
wendung auch ein Einspritzkopf mit aufeinander gerichteten Bohrungen zum Einsatz
(s. Abbildung 2.9). Die Erfahrungen mit diesem Injektionsprinzip flossen nach dem
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Abbildung 2.9: Injektorkopf der Wasserfall-Rakete (
”
Bohrungsmischdu¨senplatte B7“)
Zweiten Weltkrieg in die amerikanischen und franzo¨sischen Entwicklungsarbeiten zur
Treibstoffinjektion ein. Der bekannteste Vertreter der Prallinjektion fu¨r die Treibstoffe
LOX/Kerosin ist das amerikanische F-1-Triebwerk der Saturn V. Dieser Injektor
ist in Abbildung 2.10 dargestellt. Prallinjektoren wurden ebenfalls erfolgreich fu¨r
hypergole Treibstoffkombinationen (MMH/NTO) eingesetzt. Ein Beispiel ist das
ebenfalls in Abbildung 2.10 gezeigte europa¨ische Viking Triebwerk der Ariane 4.
Durch den Aufprall zweier oder mehrerer Flu¨ssigkeitsstrahlen entsteht eine Flu¨s-
sigkeitslamelle, die anschließend in kleinere Tropfen zerfa¨llt (s. Abbildung 2.5). Die
Ausdehnung und Ausrichtung dieser Lamelle ist von den Impulsstro¨men der Treib-
stoffstrahlen und dem Winkel abha¨ngig, in dem sie aufeinandertreffen. Es la¨sst
sich unterscheiden zwischen Ausfu¨hrungen von Prallinjektoren, bei denen identi-
sche Treibstoffkomponenten (Oxidator bzw. Treibstoff) zersta¨ubt werden (like-on-
like-impinging) und solchen, bei denen Oxidator und Treibstoff aufeinanderprallen
(unlike-impinging). Im Fall einer Unlike-Kombination erfolgt die Mischung der Treib-
stoffe unmittelbar nach dem Aufprall. Like-Impinging-Injektoren erzeugen einen
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Injektoren
 in Hauptriebwerken mehrere Hundert 
Injektorelemente
 hohe Anforderungen an 
Fertigungsgenauigkeit
 keine andere 
Brennkammerkomponente hat einen 
so großen Einfluss auf das Verhalten 
eines Raketenmotors.
 Injektordesign gehört zu den 
Kernkompetenzen der 
Triebwerkshersteller
Injektorplatte des F-1 Triebwerks (LOX/Kerosin)
Abbildung 2.10: Links: Einspritzkopf des F-1-Triebwerks der Saturn V, rechts: Ra-
diale Einspritzung beim Viking-Triebwerk
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Treibstoff- bzw. Oxidator-Spraykegel, der anschließend mit dem jeweiligen anderen
vermischt werden muss. Dazu werden fu¨r gewo¨hnlich die Eintrittswinkel der Flu¨s-
sigkeitsstrahlen so gewa¨hlt, dass die resultierenden Spraykegel zweier benachbarter
Bohrungspaare ineinander verschra¨nkt werden und sich so vermischen. Die Vermi-
schung und Wa¨rmefreisetzung setzt bei dieser Injektorbauform weiter stromab ein
als bei Unlike-Impinging-Paarungen. Sie la¨sst sich durch die Wahl der geometrischen
Parameter steuern. Das Viking Triebwerk verwendete eine solche Bohrungsanordnung.
Allerdings handelt es sich hier um den Sonderfall einer radialen Einspritzung, bei der
die Spraykegel auf die Brennkammerachse gerichtet sind.
Die Vorteile der Prallinjektion liegen zum einen in der guten Zersta¨ubungsquali-
ta¨t. Zum anderen ha¨lt sich der Fertigungsaufwand fu¨r diese Injektorbauform in
Grenzen. Diesen Vorteilen stehen einige Nachteile gegenu¨ber. Die Umsetzung als
einfache Unlike-Doublet-Ausfu¨hrung bringt einige Herausforderungen mit sich. Ei-
ne unterschiedliche Druckabha¨ngigkeit der Treibstoffdichten kann beim Hoch- und
Runterfahren oder bei Drosselung des Triebwerks zu A¨nderungen in der Lage der
resultierenden Spraykegel fu¨hren. Bekannte Lo¨sungen fu¨r dieses Problem sind Triplet-
oder Quintuplet-Injektoren. Dabei wird ein Treibstoffstrahl zentral eingebracht und
zwei (Triplet) oder vier (Quintuplet) weitere Strahlen symmetrisch auf den Zen-
tralstrahl geschossen. Diese Injektoranordnung garantiert auch bei variierenden
Impulsstro¨men des zentralen oder der umgebenden Treibstoffstro¨men aufgrund von
Brennkammerdruck- oder Mischungsverha¨ltnisa¨nderungen eine gute Zersta¨ubungsqua-
lita¨t. Bei dem Betrieb einer Unlike-Doublet-Anordnung kann es bei der Verwendung
von hypergolen Treibstoffkombinationen wie MMH/NTO zu dem Pha¨nomen der
reactive stream separation kommen. Dabei bildet sich bei zu kleinen Aufprallwinkeln
durch die unmittelbar einsetzende Reaktion eine Heißgasblase zwischen den sich
treffenden Treibstoffstrahlen, die die weitere Vermischung verschlechtert.
Bei Verbrennungsinstabilita¨ten auftretende Heißgasverschiebungen fu¨hren bei Prall-
injektoren zu einer Ablenkung der Treibstoffstrahlen und damit zu einer starken
A¨nderung der Treibstoffaufbereitung und Wa¨rmefreisetzung. Im ungu¨nstigsten Fall
fu¨hrt dies zu einer positiven Ru¨ckkopplung und das Triebwerk wird instabil. Aus
diesem Grund wurden bei vielen Triebwerken mit Prallinjektoren Baﬄes eingesetzt,
die transversale Heißgasbewegungen im injektornahen Bereich unterbinden sollen.
Fertigungsungenauigkeiten der Zufu¨hrungsbohrungen wirken sich ebenfalls stark auf
das resultierende Spraybild und damit auf die Wa¨rmefreisetzung aus.
2.4.3 Koaxialinjektoren
Koaxialinjektoren stellen fu¨r Treibstoffpaarungen mit einer flu¨ssigen und einer gas-
fo¨rmigen Komponente das bevorzugte Einspritzverfahren dar. Raketentriebwerke,
die mit der Treibstoffkombination LOX/H2 betrieben werden, verwenden fast aus-
schließlich Koaxialinjektoren oder Drallinjektoren (s. Abschnitt 2.4.4). Ein einzelnes
Koaxialelement besteht dabei aus einem zentralen Ro¨hrchen, durch das die flu¨ssige
Treibstoffkomponente (meist LOX) mit geringer Geschwindigkeit eingespritzt wird.
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Abbildung 2.11: Links: Schnitt durch den Einspritzkopf des Vinci-Triebwerks, rechts:
Nahansicht der geschnittenen Koaxialinjektoren
Das zentrale Ro¨hrchen wird von einem Ringspalt umgeben, durch das die gasfo¨rmige
Treibstoffkomponente (z. B. GH2) mit hoher Geschwindigkeit in den Brennraum
gelangt. Der zentrale LOX-Strahl wird durch die starken Scherkra¨fte und den Im-
pulsaustausch zwischen den beiden Phasen zersta¨ubt. Abbildung 2.11 zeigt einen
Schnitt durch den Einspritzkopf des Vinci-Oberstufentriebwerks. Zu erkennen sind
die Koaxial-Einspritzelemente mit getaperten LOX-Injektoren und kupfernen Auf-
schraubelementen zur Herstellung des H2-Ringspaltes. Diese Aufschraubelemente
werden als
”
Nu¨sse“ bezeichnet.
U¨blicherweise ankert die Flamme bei einem solchen Injektorelement unmittelbar an
der Spitze des LOX-Ro¨hrchens, wo sich ein kleines Rezirkulationsgebiet bildet. Die
Flamme erstreckt sich u¨ber die gesamte La¨nge der Scherschicht zwischen den beiden
Treibstoffkomponenten, was fu¨r eine gleichma¨ßige Wa¨rmelastverteilung in axialer
Richtung sorgt.
Ein Koaxialelement kann auf unterschiedliche Weise ausgefu¨hrt werden. In der
einfachen Ausfu¨hrung (Abbildung 2.12, Ausfu¨hrung a) schließt das zentrale LOX-
Ro¨hrchen bu¨ndig mit der Injektorkopfplatte ab. Durch leichte Variationen dieser
Grundbauform lassen sich Verbesserungen in der Zersta¨ubungseffizienz und Resis-
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Abbildung 2.12: Verschiedene Ausfu¨hrungen von Koaxinjektoren: a) Einfache Aus-
fu¨hrung, b) Ausfu¨hrung mit Recess, c) Ausfu¨hrung mit Tapering
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tenz gegenu¨ber Verbrennungsinstabilita¨ten erzielen. Ein Anfasen der Innenseite des
LOX-Ro¨hrchens (engl. tapering, Abbildung 2.12, Ausfu¨hrung c) fu¨hrt zu einer Ver-
gro¨ßerung der Querschnittsfla¨che des LOX vor dem Kontakt mit dem Treibstoff.
Dadurch sinkt die LOX-Eintrittsgeschwindigkeit in axialer Richtung, und es wird
eine zusa¨tzliche Querkomponente in der Eintrittsgeschwindigkeit erzeugt. Die Verrin-
gerung der LOX-Eintrittsgeschwindigkeit fu¨hrt zu einer Vergro¨ßerung der Weberzahl
am Injektor und damit zu einer verbesserten Zersta¨ubung. Gleichzeitig wird der
Druckverlust durch den LOX-Injektor kaum verringert, so dass die Entkopplung
zwischen Brennraum und LOX-Versorgungssystem nicht beeintra¨chtigt wird. Neben
dieser Maßnahme wird das LOX-Ro¨hrchen auch oft gegenu¨ber der Injektionsebene
nach hinten versetzt (engl. recess, Abbildung 2.12, Ausfu¨hrung b). Auch in diesem
Fall ankert die Flamme direkt an der Spitze des LOX-Ro¨hrchens. Durch die sich
ausbildende Verbrennungszone wird der umgebende Treibstoffstrahl eingeschnu¨rt
und beschleunigt. Die Relativgeschwindigkeit und damit auch die Scherkra¨fte auf
den LOX-Strahl steigen damit an. Dies beeinflusst die Zersta¨ubung positiv. Daru¨ber
hinaus wirkt der Recess-Bereich wie eine Art Vorbrennkammer, die unbeeinflusst von
den Vorga¨ngen im eigentlichen Brennraum ist und eine stabile Flammenankerung
gewa¨hrleistet [46]. Dieser positive Einfluss auf die Verbrennungsstabilita¨t wurde von
mehreren Autoren beobachtet [21, 31, 72].
Fu¨r die Anwendung mit der Treibstoffkombination LOX/H2 liegen die Innendurch-
messer des zentralen LOX-Rohres im Bereich von 2 bis 5,5 mm (SSME MCC). Die
Spaltmaße des umgebenden H2-Spaltes liegen zwischen 0,5 und 2,1 mm (ebenfalls
SSME MCC) [38]. Die Wahl dieser Maße ha¨ngt von den Zustro¨mbedingungen der
Treibstoffe ab. Die Temperatur und Dichte des zugefu¨hrten Sauerstoffs sind fu¨r alle
Triebwerke mit Koaxialinjektoren relativ a¨hnlich. Die Wasserstofftemperatur und
-dichte variiert stark mit der gewa¨hlten Zyklusart: hohe Temperaturen > 600 K fu¨r
Staged-Combustion-Zyklen wie beim SSME, niedrige Temperatur < 120 K fu¨r Neben-
stromzyklen wie dem Vulcain oder HM7B. Die dimensionierenden Kennzahlen zur
Gestaltung eines Koaxialinjektors sind das Geschwindigkeits- und das Impulsstrom-
verha¨ltnis der Treibstoffe am Austritt des Injektors. Hulka und Hutt [25] geben einen
kritischen Wert fu¨r das Geschwindigkeitsverha¨ltnis von H2 zu LOX von VRFOkrit = 10
an. Unterhalb dieses Wertes ko¨nnen Verbrennungsinstabilita¨ten auftreten. Typische
Vertreter von LPRE auf Basis von LOX/H2 weisen Geschwindigkeitsverha¨ltnisse
oberhalb dieser Grenze auf [48]. Weitere Randbedingungen sind die minimalen Ein-
trittsgeschwindigkeiten der Treibstoffe, die notwendig sind, um der Brennkammer den
geforderten Massenstrom mit mo¨glichst wenigen Injektorelementen zuzufu¨hren. Zum
anderen begrenzen die sich einstellenden Druckverluste und die Schallgeschwindigkeit
des zugefu¨hrten Wasserstoffs den mo¨glichen Geschwindigkeitsbereich nach oben hin.
Das notwendige Geschwindigkeitsverha¨ltnis ist leichter bei Treibstoffkombinationen
mit einem großen Dichteverha¨ltnis zu erreichen. Die Paarung LOX/H2 weist ein sehr
großes Dichteverha¨ltnis (DROF > 20) auf. Es lassen sich dadurch leicht vorteilhafte
Werte fu¨r das Geschwindigkeits- und Impulsstromverha¨ltnis einstellen. Die bei der
Injektion auftretenden Druckverluste resultieren nur zu einem geringen Teil aus der
notwendigen Beschleunigung der Treibstoffe. Die Druckverluste, die fu¨r eine zuverla¨s-
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Oxidizer is directed into combustion zone along the axial channel inside the tip, and fuel – through the 
clearance between the bushing and th  tip cylinder. To improve oxidizer jet breakdown conditions, in oxidizer 
tip outlet part, the bulges are made in the form of radial beams and the gaseous bush internal surface is made 
equivalent to their external surface.  
In this case, with unchangeable 
injector dimensions, the oxidizer jet 
with unchangeable exit section area 
changes its form from round to 
continuos profiled, with several radial 
beams.  
A fuel jet, in its turn, also 
changes its form from hollow 
cylindrical to full profiled, with 
several radial beams. With such jet 
profiling, propellants contact goes on 
not only along the cylindrical surface 
but along the radial beam surface that 
allows to increase propellant contact 
surface area significantly.  
The improvements introduced have covered just internal parts of injector, without change of its overall 
dimensions, that allows to use such modified injector as substitution of the injectors without change of mixing 
head design being used before. 
IV. Study of Exit Section Form Influence on propellant Contact Conditions 
Maximum contact perimeter at transformation of circular section into profiled one under constant exit 
section area is provided with formation of two ribs, that is of flat symmetrical slot. However, the slot may go out 
of the gas containing bushing limits. The analytical studies have shown that for coaxial jet-jet injection exit 
section made in the form of flat slot the contact perimeter has been increased from П=1Пэ to П=(2,9…3,1)Пэ , 
where Пэ =p×d is a standard injector propellant contact perimeter with the circular exit section Besides, at 
increase in beam thickness, the contact perimeter has been reduced. 
At transformation of the round exit into flat slot, the jet has an exit section of equal thickness, without 
central part. In spite of the significant increase in propellant contact perimeter and decrease in typical oxidizer 
jet cross-section dimensions, to use such solution in pure form is not expedient, since it leads to increase in 
overall dimensions of the tip, bushing, and, therefore, to reduction of the mixing head injectors number.       
The analysis performed shows that for injector with profiled tip and three ribs, the contact perimeter 
increases from equivalent perimeter П=1Пэ to П=(1,6…1,8)Пэ compared to  standard injector and, for injector 
with profiled tip with four ribs, - from П=1Пэ to П=(1,25…1,5)Пэ .  
The central part for three- and four-beam jets equal to cross-section area is shown in Fig. 2. 
By present, a four-beam tip injector, so called “cross” 
injector has been studied in full scope what is explained by 
its high efficient manufacturability and insignificant growth 
of overall original dimensions with the tip profiling. 
At the same time, it is necessary to point out that in 
spite of significant simplicity of design and manufacturing 
process, with four beams in oxidizer jet a central part remains 
strongly pronounced (Fig.2). Such variation of the outlet 
section form from the round form to the four-beam one, on 
the one hand it allows to improve conditions of jet 
breakdown compared to round jet injector, on the other hand, 
availability of sufficiently pronounced jet central part does 
not allow to realize advantages of this technical solutions 
completely.  
Further analytical studies have shown that as for four-
beam injector the jet central part area is equal to 1,9-2 of 
three-beam jet central part area for the case with smooth passage radiuses and up to 1,9-2,3 for the case with 
straight portions. 
The area of central part of three-beam jet relative to the standard injection element area is  - (0,11-0,15)Fэ, 
and similar area of central part of four-beam jet is (0,22-0,30) Fэ. 
Injection elements with profiled tip with five beams increase the propellant contact perimeter from П=1Пэ 
to П=(1,1…1,3)Пэ compared to the round outlet section. The jet cross section includes the visible central part 
 
Figure 1. Coaxial jet-jet injector developed under 
Patient of Russia №2161719 
1-injector housing; 2-oxygen channel; 3-profiled exit 
 section; 4- equal gap; 5-bushing. 
         а) – exit section with four beams; 
         б) – exit section with three beams 
 
 
Figure 2. Injector tip exit form 
1-circular exit section; 2-profiled with three 
beams; 3-profiled with four beams.  
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Abbildung 2.13: Sternfo¨rmiger Koaxialinjektor nach Gorokhov et al. [17] (Russisches
Patent Nr. 2161719). 1: Injektorgeha¨use, 2: O2-Kanal, 3: Profillierter
Austritt, 4: H2-Austritt mit konstantem Spaltmaß, 5: Hu¨lse, a:
Variante mit vier Strahlen, b: Variante mit drei Strahlen
sige akustisc e Entkopplu der Brennkammer von der Treibstoffzuleitung notwendig
sind, werden durch eine Drosselung stromauf der Injektionsebene eingestellt. Die
sich einstellende Verbrennungsrauigkeit ist fu¨r diese gewa¨hlt Druckverluste dime -
sionierend. Eine sehr r hige Verbr nnung ero¨ffnet die Mo¨glichkeit, die e ngestellten
Druckverlust zu reduzieren un so Systemvorteile zu chaffen.
Eine Sonderbauform eines Koaxialinjektors wurde 2005 von Gorokhov et al. vor-
gestellt [17]. Die Autoren verwendeten anstelle eines runden LOX-Injektors ein
sternfo¨rmig profiliertes Rohr. Der Spalt fu¨r die Wasserstoffinjektion wies dabei eine
identische Profilierung auf. Abbildung 2.13 zeigt diese Injektorkonfiguration. Die
Treibstoffaufbereitung sollte durch diese Gestaltung auf zwei Arten verbessert werden.
Zum einen erho¨ht sich die Kontaktfla¨che der Treibs ffe bei iner im Vergleich zu
einem runden Injektor ide tisch n Eintrittsfl¨che. Dadurch wird die Verdampfung
im Injektornahbereich versta¨rkt. Zum anderen reduziert sich durch die Streckung
die maximale Gro¨ßenordnung der Zerfallsprodukte eines austretenden Flu¨ssigkeits-
strahls. Die Autoren konnten eine Verlagerung der Hauptreaktionszone in Richtung
der Injektorebene durch Messungen des axialen Wa¨rmestromverlaufs nachweisen.
In Verbindung mit einer leicht erho¨hten Verbrennungseffizienz la¨sst dies auf eine
verbesserte Treibstoffaufbereitung nahe am Injektor schließen. Ein a¨hnlicher Effekt
konnte im Rahmen dieser Arbeit auch fu¨r poro¨se Injektoren beobachtet w rde (s.
Abschnitte 3.2.2.2 und 4.4).
Eine weitere Variante des Koaxial-Elements ist der Tri-Koaxialinjektor. Dabei wird
durch den LOX-Strahl eines herko¨mmlichen Koaxialinjektors ein weiteres Injektorro¨hr-
chen fu¨r den Treibstoff zentral eingesetzt (s. Abbildung 2.14). Diese konstruktive
Maßnahme vergro¨ßert a¨hnlich wie bei den oben beschriebenen sternfo¨rmigen In-
jektoren die Kontaktfla¨che der Treibstoffe, bringt aber gleichzeitig ein n ho¨heren
Fertigungsaufwand mit sich. Fu¨r eine gasfo¨rmig/gasfo¨rmig-Treibstoffkombination
konnten Jin et al. zeigen, dass diese Konfiguration eine deutliche Verbesserung des
Wirkungsgrads gegenu¨ber herko¨mmlichen Koaxialinjektoren bewirkt [52]. Durch die
Vergro¨ßerung der Eintrittsfla¨che fu¨r den gasfo¨rmigen Treibstoff (z.B. GH2) ist diese
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These injectors except the shear coaxial injector are divided
into two classes. One includes the oxidizer post expansion
coaxial injector and the hydrogen impinging coaxial injector,
which, compared with the shear coaxial injector, have a spray
angle and maintain a simple structure. The other includes the
central body coaxial injector and the shear tri-coaxial injector,
compared with the shear coaxial injector, have a large propel-
lant contact area, but with a complex structure. As for high li-
quid density, the size of the gas–liquid injector is small, so the
accuracy of fabrication and assembly has great inﬂuence on
propellant ﬂow area. The cost of fabrication will be very
expensive for these complex injectors. The hydrogen-rich/oxy-
gen-rich gas–gas injectors are relatively easy to fabricate be-
cause of high volume ﬂow rate and large ﬂow area, which
results lower accuracy requirement of fabrication. Some
gas–gas injectors used in the experiments are shown in Fig. 7.
2.3. Parameters of the injectors and the combustors
Hydrogen-rich gas and oxygen-rich gas are respectively gener-
ated by the hydrogen-rich preburner and the oxygen-rich pre-
burner. The mixture ratio of the oxygen-rich preburner (RO)
which provides 676 K oxygen-rich gas is 320. The mixture ratio
of the hydrogen-rich preburner (RH) providing 758 Khydrogen-
rich gas is 0.45. Values of the mass ﬂow rate _m and the corre-
sponding sizes of the combustor are show in Table 1. The
subscripts C, O, and H represent the combustor, oxygen-rich
gas, and hydrogen-rich gas, respectively. DC, DCO, and DT are
the combustor’s inner diameter, the inner sleeve’s outer diame-
ter, and the throat’s inner diameter. Values of the benchmark
parameters are shown in Table 2. There is no recess of the injec-
tor posttip. DP is the oxidizer pressure drop ratio, RV is the
velocity ratio of the fuel to the oxidizer,WO is the thickness of
the injector posttip, RM is the mass ﬂow rate ratio of the central
fuel to the total fuel in the shear tri-coaxial injector.
Fig. 6 Types of the injectors.
Fig. 7 Pictures of the experimental injectors.
Table 1 Parameters of the combustor under different mass
ﬂow rate conditions.
_mC (kg/s) _mO (kg/s) _mH (kg/s) DC (mm) DCO (mm) DT (mm)
0.226 0.180 0.046 26.0 52.0 14.8
0.339 0.270 0.069 31.9 52.0 18.0
0.452 0.360 0.092 36.8 63.2 20.8
0.565 0.450 0.115 41.2 63.2 23.0
0.678 0.540 0.138 45.0 74.0 25.8
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Abbildung 2.14: Tri-K axialinjektor nach Jin et al. [52]
Injektorvariante auch fu¨r eine Anwendung in Vorbrennkammern fu¨r G sgeneratorzy-
klen und gestuften Verbrennungen von großem Interesse.
Ein gravierender Nachteil der Koaxialelemente ist ihre große S nsitivita¨t gegenu¨ber
Ungenauigkeiten in den Spaltmaßen [77]. Die Einhaltung der notwendigen Ferti-
gungstoleranzen macht einen großen Teil der Herstellungskosten dieses Injektortypus
aus. Bei der Verwendung von Sonderformen wie den oben erwa¨hnten sternfo¨rmigen
Injektoren du¨rfte dieser Aufwand noch weiter ansteigen. Eine andere mo¨gliche Ant-
wort auf dieses Problem stellen sogenannte High-Mass-Flow -Elemente dar, die u¨ber
eine Steigerung des Massenstroms pro Element die notwendige Anzahl an Elementen
begrenzen [27]. Neben einer Reduktion der reinen Elementanzahl vergro¨ßern sich in
diesem Fall auch die Spaltmaße, die eingehalten werden mu¨ssen. Die entsprechen-
den Fertigungstoleranzen sind leichter einzuhalten, und die resultierenden Kosten
sinken. Eine sta¨rkere Konzentration der flu¨ssigen Treibstoffkomponente fu¨hrt aber
naturgema¨ß zu einer sta¨rkeren Stratifizierung in der Brennkammer und zu gro¨ßeren
notwendigen Brennkammerla¨ngen. Dies kann auch in einer Verschlechterung der
Verbrennungseffizienz resultieren [63].
2.4.4 Drallinjektoren
Drallinjektoren (swirl injector) basieren auf der Zersta¨ubung einer flu¨ssigen Treib-
stoffphase durch einen starken aufgepra¨gten Drehimpuls, der am Injektoraustritt eine
hohlkegelfo¨rmige Flu¨ssigkeitslamelle bildet (s. Abschnitt 2.3.2.1 und Abbildung 2.6).
Der Drall wird dabei entweder durch ine tangentiale Einspritzung in eine zentral
Wirbelkammer oder durch spiralfo¨rmige Ei sa¨ ze erzeugt. Der flu¨ssige Treibstoff
legt sich als Film an die Wand dieser Kammer an und es bildet sich ein zentrales
Gasvolumen, das nicht von der flu¨ssigen Treibstoffphase ausgefu¨llt wird.
Diese Injektorform wird fu¨r eine flu¨ssig/flu¨ssig-Treibstoffpaarung oft als Doppeldrall-
Injektor ausgefu¨hrt (s. Abbildung 2.15, Mitte). Dabei wird ein zentraler Drallinjektor
von einem weiteren Drallinjektor fu¨r die zweite Treibstoffkomponente umgeben.
Durch die Wahl der geometrischen Parameter lassen sich die Austrittswinkel der
Treibstoffe einstellen. So kann die Vermischung der beiden Treibstoffhohlkegel gesteu-
ert werden. Diese Injektorbauform wird als Duplex-Swirler bezeichnet. Im Fall einer
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Abbildung 2.15: Bauformen von Drallinjektoren, links: Simplex-Swirler, mitte:
Duplex-Swirler, rechts: Swirl-Coax -Injektor
gasfo¨rmig/flu¨ssig-Paarung bietet sich eine Kombination aus einem inneren Drallinjek-
tor fu¨r die flu¨ssige Phase und einem umgebenden Spalt fu¨r die Injektion der gasfo¨r-
migen Phase an (s. Abbildung 2.15, rechts). Die Zersta¨ubung der flu¨ssigen Phase auf-
grund der Lamellenbildung wird dabei durch den Impulsaustausch mit dem schnellen
koaxialen Gasstrahl unterstu¨tzt. Der U¨bergang zum Koaxialinjektor ist fließend. Man
spricht hier von einem Swirl-Coax -Injektor. Ein Beispiel fu¨r eine solche Injektorkonfi-
guration ist der Injektor des amerikanischen RL-10A-Oberstufentriebwerks. Der ame-
rikanische Triebwerkshersteller Pratt & Whitney setzt diese Swirl-Koaxialinjektoren
in nahezu jedem seiner Triebwerke ein [58]. Drallinjektoren werden in russischen
Triebwerken bevorzugt fu¨r die flu¨ssig/flu¨ssig-Treibstoffpaarung LOX/Kerosin und die
gasfo¨rmig/flu¨ssig-Paarung GOX/Kerosin in einem Oxidizer-Rich Staged-Combustion-
Triebwerkszyklus wie der RD-170-Triebwerksserie verwendet. In Abbildung 2.16 ist
der Einspritzkopf des russichen LOX/Kerosin-Triebwerks RD-107 dargestellt. Dieses
Triebwerk wird in der Soyuz-Rakete eingesetzt. Neben den Doppeldrallelementen mit
einem zentralen LOX-Injektor und einem umgebenden Kerosin-Injektor sind im Rand-
bereich der Brennkammer reine Treibstoffinjektoren positioniert (Simplex-Swirler, s.
Abbildung 2.15, links). Diese dienen zur Filmku¨hlung der Brennkammerwand.
Ein großer Vorteil von Drallinjektoren ist der hohe mo¨gliche Massenstrom pro Ele-
ment, was die Anzahl an Elementen und damit die gesamten Fertigungskosten senkt.
Daneben weisen Triebwerke mit diesen Injektorelementen ein gutes Stabilita¨tsverhal-
ten und eine hohe Drosselbarkeit auf. Ein durch das Zersta¨ubungsprinzip bedingter
Nachteil ist die hohe Wandwa¨rmebelastung durch wandnahe Injektorelemente, da den
Treibstoffen ein starker radialer Impuls aufgepra¨gt wird. Dies erfordert den Einsatz
von Filmku¨hlungselementen (s. o.).
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SUTTON 1021
elsewhere. The tubular cooling jacket design of Fig. 13c originated
independentlyin theUnitedStates at about the same time, has served
for the same applications,and has been used in most countries, ex-
ceptRussia.Dependingon the designdetails, the Soviet designwith
corrugatedsheetmetal for  ow passages,can be lighter in mass than
the tubular design.
TheRD-107 injector,showninFig. 14, hasanouterweldeddome-
shaped metal cover (on top of the oxidizer distribution cavity), an
intermediate bulkheador middle plate (which separates the fuel and
oxidizer manifolds), and a  at inner wall, which is the face of the
injector. Many short steel tubes (called injection elements or also
injection nozzles) at right angles to the injector face connect the
middle and inner plates, and they are brazed in place. Offset small
tangential inlet holes in the tubes create a vortex or swirl  ow of the
oxygenand the fuel  ows inside the tubes,where the propellantsare
then discharged and form conical propellant sprays. There are 337
such tubes or injection spray points, arranged in 10 rings. The outer
rings spray only fuel on the inner chamber wall ( lm cooling) and
keep the wall temperature below 380±C. Energomash encountered
a) Intermediate corrugated brazed sheet forms the cooling channels
b) Milled channel design
c) Tubular cooling jacket
Fig. 13 Cross sections of three common types of cooling jackets; tubu-
lar design shows an optional  ller layer, which is often deleted.
Fig. 14 Cross section of the injector of the RD-107 (courtesy Energomash).
high-frequency combustion instability during development, but it
was remedied by design changes in the injector. The Soviets have
used these spray inserts in almost all injectors, in part, because they
give goodperformanceand theyhavehad favorableexperiencesince
the 1930s. This author did not  nd many Soviet injectors of  ying
LPREs with drilled holes or impinging streams of propellant,which
have been used frequently in other countries.
Figure 15 shows a viewof the aft end of the SoyuzSLV, which is a
modi ed version of the R-7 ICBM missile. There are four strap-on,
drop-off boosters, each equipped with one RD-107, and a center
core RD-108 engine,which is quite similar to the RD-107, except it
has four hinged vernier TCs, and runs at a lower chamber pressure,
for a longer duration and at a somewhat lower thrust. Altogether
there are 20 large TCs and 12 smaller vernier TCs, for a total of
Fig. 15 Soyuz SLV with an RD-107 in each in the four droppable,
external booster assemblies, and a center RD-108, which starts at the
same time, but operates for a much longer time.
Abbildung 2.16: Injektor des russischen RD-107 Triebwerks der Soyuz [69]
2.4.5 Showerhead-Injektoren
Als Showerhead bezeichnet man eine Injektorbauform, bei der die Treibstoffe durch
eine Vielzahl kleiner, paralleler Bohrungen in den Brennraum gelangen. Die Zersta¨u-
bung basiert hier ausschließlich auf dem Zerfall eines in eine ruhende Atmospha¨re
eingespritzten Flu¨ssigkeitsstrahls. Die Mischung muss durch Turbulenz und Diffusion
im Brennraum geschehen. Um eine vollsta¨ndige Mischung und Reaktion zu gewa¨hr-
leisten, sind bei diesem Injektionsverfahren große Aufenthaltszeiten und damit große
Brennkammervolumina erforderlich.
Ein mo¨glicher Ansatz zur Verbesserung der Zersta¨ubungseigenschaften eines solchen
Injektorkonzepts ist die starke Verkleinerung der Zufu¨hrungsbohrungen. Der Boh-
rungsdurchmesser dInj stellt den dimensionierenden Parameter der resultierenden
Tropfengro¨ßenverteilung dar. Dieser Ansatz wurde fu¨r die hypergole Treibstoffkombi-
nation MMH/NTO im Europa¨ischen Apoga¨umsmotor (EAM) der Firma Astrium
verfolgt.
Ein Hauptnachteil dieses Verfahrens ist die unkontrollierte Vermischung der Treibstoff-
komponenten. Die Bereiche der Vermischung und die resultierende Flammenposition
lassen sich kaum bestimmen. Sowohl Koaxial-, Drall- und Prallinjektoren definieren
durch ihre geometrische Gestaltung Bereiche im Brennraum, an denen die Treibstoff-
komponenten zusammengefu¨hrt werden und die als Flammankerungspunkte dienen
ko¨nnen.
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2.4.6 Pintle-Injektoren
Pintle-Injektoren stellen im Vergleich zu den bisher geschilderten Einspritzverfahren
eine Besonderheit dar. Im Gegensatz zu herko¨mmlichen Injektorkonzepten werden
hier Komponenten des Einspritzkopfs mechanisch verstellt, um durch geometrische
Vera¨nderungen der Eintrittsfla¨chen die Eintrittsgeschwindigkeiten der Treibstoffe zu
regeln. Das Pintle-Konzept wurde am JPL aus einem einfachen Koaxialinjektor ent-
wickelt. Um die Vermischung zweier hypergoler, flu¨ssiger Treibstoffkomponenten zu
verbessern, wurde der zentrale Flu¨ssigkeitsstrahl durch einen kegelfo¨rmigen Einsatz
(dem sogenannten Pintle) nach außen umgelenkt. Dies verbesserte die Vermischung
stark. Die Fa. TRW (zuna¨chst Space Technology Laboratories, Inc.) entwickelte
aus diesem Prinzip einen Single-Element-Einspritzkopf fu¨r diverse Anwendungen.
Die bekannteste Anwendung ist das Landetriebwerk der Apollo-Mission. Fu¨r die-
se Mission wurde ein Triebwerk mit einer mo¨glichen Schubvariation von 1:10 bei
konstantem Mischungsverha¨ltnis gefordert [11]. Um fu¨r den gesamten geforderten
Schubbereich a¨hnliche Injektionsbedingungen zu garantieren, mu¨ssen die Eintritts-
fla¨chen der Treibstoffe entsprechend verstellt werden ko¨nnen. Auf der linken Seite
von Abbildung 2.17 ist ein typischer Pintle-Einspritzkopf dargestellt. Die bewegliche
Hu¨lse regelt sowohl die Treibstoff- als auch die Oxidatoreintrittsfla¨che, wodurch
die Eintrittsgeschwindigkeiten konstant gehalten werden ko¨nnen. Durch die große
radiale Geschwindigkeitskomponente des zentral zugefu¨hrten Oxidators bildet sich
eine kegelfo¨rmige Reaktionszone in der Brennkammer aus. Die (nahezu konstanten)
Eintrittsimpulse der Treibstoffe bestimmen den O¨ffnungswinkel dieser Reaktionszone.
Durch die Eintrittsimpulse werden auch zwei torodiale Rezirkulationszonen in der
Brennkammer angetrieben. Eine stromauf gelegene, die Treibstoff und Heißgase
bewegliche Hülse
Fu
Ox
Abbildung 2.17: Links: Darstellung eines Pintle-Injektors, rechts: schematische Dar-
stellung des resultierenden Brennkammerstro¨mungsfelds nach Dress-
ler und Bauer [9]
38
2.4 Klassifizierung von Einspritzsystemen
0 5 1 0 1 5 2 0 2 5
8 8
9 0
9 2
9 4
9 6
9 8
1 0 0
 
 
 S F N A  -  U D M H H 2 O 4  -  5 0 / 5 0  N 2 H 4 / U D M HV
erb
ren
nun
gse
ffizi
enz
 η c*
 (%
)
S c h u b  ( k N )
Abbildung 2.18: Abha¨ngigkeit der Verbrennungseffizienz von der Drosselung am
Beispiel des mit einem Pintle-Injektor ausgestatteten Triebwerks
MIRA-5000 nach Dressler und Bauer [9]
zuru¨ck zur Stirnplatte transportiert und ein zentrales Rezirkulationsgebiet. Eine
weitere aktuelle Anwendung dieses Injektorprinzips ist das Merlin-Triebwerk der Fa.
SpaceX, das in der Falcon-9-Rakete eingesetzt wird. Die Hauptstufenkonfiguration
dieses mit LOX/Kerosin betriebenen Triebwerks liefert 378 kN Schub.
Triebwerke mit Pintle-Injektoren haben ein exzellentes Stabilita¨tsverhalten u¨ber
einen weiten Schubbereich gezeigt. Dies wird u. a. damit begru¨ndet, dass die Wa¨rm-
efreisetzung aufgrund der Reaktion in der kegelfo¨rmigen Reaktionszone sowohl in
axialer als auch in radialer Richtung gestreckt ist. Es findet keine Konzentration
der Wa¨rmefreisetzung in einem Druckbauch charakteristischer Brennkammermoden
(z. B. in der Injektorebene oder im Brennkammerwandbereich) statt [9]. Eine solche
Konzentration wird als kritisch fu¨r das Auslo¨sen und Aufrechterhalten von Brenn-
kammerinstabilita¨ten erachtet [22].
Die herausstechende Eigenschaft von Pintle-Injektoren ist ihre sehr weite Drosselbar-
keit, die schon im Flug demonstriert wurde. Abbildung 2.18 zeigt die Entwicklung
der Verbrennungseffizienz bei Drosselung am Beispiel eines mit einem Pintle-Injektor
ausgestatteten Triebwerks (MIRA-5000, 1962). Die Verbrennungseffizienz sinkt hier
von Werten um 98 bis 99 % bei einem nominalen Schub von 5000 lbf auf ca. 92 %
bei Drosselung auf 10 % des Designwerts. Dieser Abfall wird hier als vertretbar
eingescha¨tzt.
Ein Nachteil dieses Einspritzkonzepts sind die großen Brennkammerdurchmesser und
39
KAPITEL 2: Treibstoffeinspritzung in Raketentriebwerken
-volumina, die fu¨r akzeptable Ausbrandgrade notwendig sind. Dies entspricht einem
hohen Wert fu¨r die minimale charakteristische Brennkammerla¨nge L∗. Die großen
notwendigen Brennkammerdurchmesser resultieren aus der Form der Reaktionszone.
Diese Durchmesser sind mo¨glicherweise notwendig, um die Wandwa¨rmebelastungen
am Staupunkt in einem akzeptablen Rahmen zu halten.
2.5 Poro¨se Einspritzung
2.5.1 Motivation
Das Konzept der poro¨sen Injektion wurde am DLR-Institut fu¨r Raumfahrtantriebe
untersucht, um eine Antwort auf Nachteile konventioneller Injektoren fu¨r Rake-
tenbrennkammern zu bieten. Die wichtigste Treibstoffkombination in europa¨ischen
Triebwerken fu¨r Tra¨geranwendungen ist zurzeit LOX/H2. Zur Aufbereitung dieser
Treibstoffe werden meist Koaxialelemente (s. Abschnitt 2.4.3) eingesetzt. Jedes neu
entwickelte Einspritzverfahren fu¨r LOX/H2 muss auf der einen Seite die bekannten
Nachteile von Koaxialinjektorelementen umgehen oder verringern und darf auf der
anderen Seite keine Abstriche im Bereich der Verbrennungseffizienz und -stabilita¨t
aufweisen. Die Nachteile von klassischen Koaxialelementen sind:
• hohe Anforderungen an die Fertigungsgenauigkeit und damit an die Qualita¨ts-
kontrolle,
• mangelhafte Drosselbarkeit durch Abha¨ngigkeit der Treibstoffaufbereitung von
den kinematischen Bedingungen bei der Einspritzung.
Das im Folgenden erla¨uterte Konzept der poro¨sen Injektion bietet eine im Vergleich
zu Koaxialelementen gleichwertige Qualita¨t der Treibstoffaufbereitung bei stark
reduzierten Fertigungskosten. Die geringen Fertigungskosten resultieren aus dem
vergleichsweise einfachen Aufbau (s. Abschnitt 2.5.2). Die in Abschnitt 2.5.4 pra¨sen-
tierte Hypothese zum Mechanismus der Treibstoffaufbereitung legt nahe, dass die
Qualita¨t der Treibstoffaufbereitung hier kaum abha¨ngig von klassischen Parametern
der Injektion ist. Es ist daher zu erwarten, dass dieses Einspritzkonzept eine hohe
Aufbereitungsqualita¨t u¨ber einen weiten Betriebsbereich bietet.
2.5.2 Injektorkonzept
Ein poro¨ser Injektor besteht aus einer Vielzahl einzelner Ro¨hrchen fu¨r die Einsprit-
zung der flu¨ssigen Treibstoffkomponente (hier LOX). Ga¨ngige Innendurchmesser
dieser Ro¨hrchen liegen bei 1,5 mm im Gegensatz zu 2 bis 5,5 mm fu¨r klassische
Koaxialinjektoren. Die Wandsta¨rke betra¨gt ca. 0,25 mm. Die gesamte fu¨r den LOX
zur Verfu¨gung stehende Injektionsfla¨che ist vergleichbar mit derjenigen fu¨r einen
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Fu (gas/fl.)
Ox (fl.)
Laserschweißnaht Poröse
Stirnplatte
Abbildung 2.19: Prinzip eines poro¨sen Injektorkopfs
Koaxialinjektor. Die Einspritzung des flu¨ssigen Sauerstoffs erfolgt meist achsparallel,
angestellte LOX-Injektoren sind jedoch auch denkbar (s. Abschnitt 2.5.3.2). Die
gasfo¨rmige Treibstoffkomponente (hier H2) wird dem Brennraum u¨ber die gesamte
verbleibende Fla¨che zwischen den LOX-Injektorro¨hrchen zugefu¨hrt. Als Einsprit-
zelement dient hierbei die Injektorstirnplatte, die aus einem Material mit großer
offener Porosita¨t besteht. Daher ru¨hrt die Bezeichnung poro¨se Injektion. Die poro¨se
Stirnplatte erstreckt sich u¨ber die gesamte Querschnittsfla¨che der Brennkammer, so
dass der Treibstoff auch in unmittelbarer Wandna¨he eingespritzt wird. Dies entspricht
einer Filmku¨hlung mit einem extrem geringen Impulsstrom. Die poro¨se Stirnplatte
dient auch zur Nivellierung eventuell existierender Ungleichma¨ßigkeiten in den Zu-
stro¨mbedingungen des Wasserstoffs. Es wird davon ausgegangen, dass der Wasserstoff
uniform aus den Poren der Stirnplatte in den Brennraum eindringt. Somit entschei-
det alleine die Anordnung und Gro¨ße der LOX-Injektorro¨hrchen u¨ber das lokale
Mischungsverha¨ltnis in der Na¨he der Injektionsebene. Ein Ausschnitt aus einem
solchen poro¨sen Einspritzkopf ist schematisch in Abbidlung 2.19 dargestellt. Die
Trennung der beiden Treibstoffkomponenten vor dem Eintritt in die Brennkammer
wird durch ein Verschweißen der Injektorro¨hrchen mit dem H2-Dom erreicht, der den
H2-Sammler und den LOX-Sammler trennt. Aufgrund der kleinen Injektorwandsta¨r-
ken kommt hierfu¨r ein Laserschweißverfahren zur Anwendung. An der Kontaktstelle
von Injektorro¨hrchen und poro¨ser Stirnplatte muss keine Dichtigkeit gewa¨hrleistet
werden. Ein geringer Teil des Treibstoffs tritt hier durch den Spalt zwischen Injektor
und poro¨sem Material.
Die beschriebenen Komponenten lassen sich sehr kostengu¨nstig herstellen. Fu¨r die
poro¨se Stirnplatte wurde in den hier vorgestellten Testkampagnen entweder eine Sin-
terbronze oder ein Metallgewebe verwendet. Beide Materialien sind sehr kostengu¨nstig
und lassen sich gut mechanisch bearbeiten. Neben diesen reinen Materialkosten entfal-
len zusa¨tzlich noch die im Falle der Koaxialinjektoren hohen Kosten fu¨r die besonders
kritischen Toleranzen der Spaltmaße. Das hier beschriebene Injektorkonzept wurde
in dem deutschen Patent Nr. DE102010043337 niedergelegt [19].
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2.5.3 Stand der Technik
2.5.3.1 Arbeiten zu poro¨sen Injektoren außerhalb des DLR
Die erste dem Autor bekannte Erwa¨hnung eines poro¨sen Einspritzkopfs fu¨r eine
Anwendung in Raketentriebwerken mit flu¨ssigen Treibstoffen findet sich in einem
L. Handley erteilten US-amerikanischen Patent von 1963 [20]. Das Konzept ist
in Abbildung 2.20 aus diesem Patent dargestellt. Handley beschreibt hierin einen
Einspritzkopf mit einer Vielzahl an kleinen Ro¨hrchen (Nr. 37) fu¨r die eine Treibstoff-
komponente und einer poro¨sen (oder gelo¨cherten) Platte (Nr. 12) fu¨r die Injektion der
anderen Treibstoffkomponente. In diesem Patent wird bereits die Ku¨hlwirkung der
Treibstoffe fu¨r die poro¨se Stirnplatte als ein Hauptvorteil des Verfahrens genannt. Die-
ses Patent bezieht sich jedoch auf eine Injektorbauform, bei der die Injektorro¨hrchen
in den Brennraum hineinragen und nicht bu¨ndig mit der poro¨sen oder gelo¨cherten
Stirnplatte abschließen. Kernpunkt dieses Patents ist eine Vergro¨ßerung des Abstands
der Hauptreaktionszone von der poro¨sen Stirnplatte, um die thermischen Lasten zu
minimieren.
Jankovsky et al. [30] setzten fu¨r ihre Heißgasuntersuchungen von Du¨senerweiterungen
mit hohen Fla¨chenverha¨ltnissen ebenfalls einen poro¨sen Injektor ein. Dieser Einspritz-
kopf verwendete bei einem Brennkammerdurchmesser von 52,2 mm 36 Injektoren
fu¨r den flu¨ssigen Sauerstoff und eine poro¨se Stirnplatte fu¨r die fla¨chige Injektion
von gasfo¨rmigem Wasserstoff bei Umgebungstemperatur. Bei diesen Tests wurden
Brennkammerdru¨cke von bis zu 163 bar bei Mischungsverha¨ltnissen zwischen 3,89
und 6,15 erreicht. Die verwendete Brennkammer wies eine zylindrische La¨nge von
152,4 mm und ein Kontraktionsverha¨ltnis von c = 4 auf. Die Autoren geben fu¨r die
berechnete Verbrennungseffizienz Werte um 99 bis 100 % an.
Abbildung 2.20: Poro¨ser Injektor nach Handley [20]
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2.5.3.2 Arbeiten zu poro¨sen Injektoren am DLR
2001 begannen die Untersuchungen an poro¨sen Injektoren am Pru¨fstand P8 des
DLR-Instituts fu¨r Raumfahrtantriebe in Lampoldshausen. Die Experimente konzen-
trierten sich zuna¨chst auf die Charakterisierung des Stro¨mungsfelds in direkter Na¨he
zu der Einspritzebene. Smith et al. verwendeten einen semi-poro¨sen Pentainjektor
fu¨r die Charakterisierung des Flammenankerungsverhaltens eines poro¨sen Injektors
bei Betrieb mit LOX/H2 [65]. Die Heißgastests wurden bei Brennkammerdru¨cken
zwischen 47 und 61 bar und bei einem Mischungsverha¨ltnis von ROF = 5 durchge-
fu¨hrt. Der Einspritzkopf bestand aus fu¨nf LOX-Injektorro¨hrchen mit einem Innen-
bzw. Außendurchmesser von 1,5 bzw. 2 mm. Die Porosita¨t der Stirnplatte wurde
durch eine große Anzahl von kleinen Bohrungen simuliert. Der Wasserstoff wurde
durch 84 Bohrungen mit einem Durchmesser von 0,45 mm zugefu¨hrt. Diese Injek-
torkonfiguration ist in Abbildung 2.21 dargestellt. Die gesamte Stirnfla¨che dieses
Einspritzkopfs wies einen Durchmesser von 14 mm auf, bei einem Gesamtdurchmesser
der optisch zuga¨nglichen Brennkammer C von 50 mm. Der Bereich außerhalb der
semi-poro¨sen Stirnfla¨che bestand aus Kupfer und wurde nicht durchstro¨mt. Abbil-
dung 2.22 zeigt die Einbaulage eines a¨hnlichen Injektors in der optisch zuga¨nglichen
DLR-Forschungsbrennkammer Modell
”
C“. Durch die Anordnung der LOX-Injektoren
um den zentralen Injektor ist dieser einer a¨hnlichen Umgebung wie in einem Multi-
Injektor-Einspritzkopf ausgesetzt. Die Autoren konnten durch eine Auswertung der
OH-Flammenintensita¨ten starke Rezirkulationsgebiete zwischen den Injektoren in
Stirnplattenna¨he identifizieren. Diese Rezierkulationsgebiete wurden als Begru¨ndung
fu¨r das beobachtete gute Flammenankerungsverhalten genannt.
Lux et al. setzten diese optischen Untersuchungen mit einem poro¨sen Injektor fort
[43]. Die gelo¨cherte Stirnplatte wurde hier durch eine Stirnplatte aus Sinterbronze
ersetzt. Dieses Material ist a¨hnlich demjenigen, das fu¨r die in dieser Arbeit un-
tersuchten Einspritzko¨pfe verwendet wurde. Als Treibstoffkombination kam neben
LOX/H2 erstmals auch LOX/CH4 zum Einsatz. Die Versuche wurden wie bei Smith
et al. bei unter- (40 bar), trans- (50 bar) und u¨berkritischen (60 bar) Bedingungen
durchgefu¨hrt. Die Autoren konnten auch fu¨r diesen Injektor sowohl fu¨r LOX/H2 als
auch fu¨r LOX/CH4 eine stabile Flammenankerung nachweisen.
Dieselbe Forschergruppe fu¨hrte von 2007 an ebenfalls Mulitinjektorversuche mit
einem 50 mm-Einspritzkopf am Pru¨fstand P8 durch [42, 67]. Der verwendete Ein-
spritzkopf entspricht dabei dem Einspritzkopf API50-68, der auch fu¨r diese Arbeit
verwendet wurde (s. Abschnitt 3.2.2.2). Mithilfe der DLR-Forschungsbrennkammer
Modell
”
B“ (s. Abschnitt 3.2.2.1) wurden hier erstmals die Verbrennungseffizienz und
axiale Wa¨rmestromverteilung eines poro¨sen Multiinjektor-Einspritzkopfs bestimmt.
Der poro¨se Einspritzkopf API50-68 ist mit 68 achsparallelen LOX-Injektoren mit
einem Innendurchmesser von 1,5 mm und einem Außendurchmesser von 2,0 mm
ausgestattet. Dieser Injektor wurde auch fu¨r spa¨tere Versuchsreihen auf der 50 mm-
Ebene verwendet [4–7]. Neben diesem Injektor kam bei diesen Untersuchungen auch
ein poro¨ser Injektor zum Einsatz, der mit einer Kalotten-fo¨rmigen Stirnplatte und
68 LOX-Injektoren ausgefu¨hrt wurde. Die LOX-Injektoren wiesen dabei identische
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SPACE 2003, Moscow-Kaluga, Russia
Hardware
A windowed combustion chamber has been specifically developed for intra-chamber injection and combustion studies
by providing an optical path for the application of optical diagnostics. A sketch of the windowed combustion chamber
is given in Fig. 1. The combustion chamber can be operated at up to 100 bar and employs ambient H2 film cooling
(240g/s) to provide a protective layer to the quartz-glass windows and chamber walls. Important geometric details of
the combustion chamber can be located in table 1. Further details of the combustion chamber will not be given here.
The test specimen was mounted and operated at the P8 test bench at the DLR, Institute of Space Propulsion in
Lampoldshausen..
Figure 1: High pressure combustion chamber used for injector testing with optical access
A series of massflow meters, thermocouples and dynamic and static pressure transducers are mounted throughout the
test facility and test specimen for accurate regulation and control during tests. Important data such as propellant mass
flow rates, temperatures, dynamic manifold pressures and combustion chamber pressure are recorded for further
analysis.  Further details of the test facility can be found in refs. 11 and 12.
The prototype injector head used is manufactured from a copper alloy due to it's favorable thermal properties. The
construction has been designed to simulate injection properties achieved with a porous material injector head. The
injector head mploys 5 LOx posts in an axissymmetric configuration as shown in Fig. 2. The LOx posts have a
1.5mm i.d. and an o.d. of 2mm. 84 smaller H2 orifices surround the LOx posts in a non-impinging showerhead type
arrangement.  The H2 orifice outlet diameter is 0.45 mm.  The injector head with LOx posts mounted is seen in Fig. 2.  
Geometry (mm)
Chamber Length 430
Chamber Inner Dia. 50
Chamber Nozzle Dia. 16.8
Table 1: Combustor Geometries
Figure 2: Porous injector head simulator showing design (left) and mounted with LOx posts (right)
Abbildung 2.21: Semi-poro¨ser Pentainjektor fu¨r Brennkammer
”
C“ [65]
Abmaße wie bei API50-68 auf, waren aber nicht achsparallel, sondern auf einen
gemeinsamen Fokus ca. 100 mm stromab der Injektionsebene ausgerichtet.
Fu¨r diese beiden Injektorbauformen konnten die Autoren unkorrigierte Verbren-
nungseffizienzen und Wandwa¨rmestro¨me ermitteln. Es stellte sich heraus, dass die
Fokusierung der LOX-Strahlen in dem kuppelfo¨rmigen Einspritzkopf zu einer stark
reduzierten Verbrennungseffizienz und Wandwa¨rmebelastung fu¨hrt. Durch den Ver-
gleich des Einspritzkopfs API50-68 mit einem Referenz-Koaxialinjektor konnten
a¨hnlich hohe Verbrennungseffizienzen demonstriert werden. Die Autoren nennen die
erho¨hte Kontaktfla¨che der Treibstoffe und die innere Turbulenz der eingespritzten
LOX-Strahlen als die treibenden Faktoren der Treibstoffaufbereitung im Fall eines
poro¨sen Injektors [43].
Dem Themenkomplex der Auslegung einer poro¨sen Stirnplatte fu¨r Brennkammer-
durchmesser von 180 mm haben Konopka et al. beleuchtet [35]. Fu¨r die Bestimmung
der optimalen Dicke einer poro¨sen Stirnplatte wurden hier Permeabilita¨tskennwerte
des poro¨sen Materials ermittelt und so die erwarteten Belastungen wa¨hrend des
Betriebs in Abha¨ngigkeit von der Materialsta¨rke abgescha¨tzt. Durch den direkten
5.02 LIQUID PROPULSION
2. Hardware
Optical investigations have been performed using a windowed combustion chamber equipped with a porous faceplate
and a showerhead configuration of five LOX posts. The DLR combustion chamber model C has already been used for
several experimental studies concerning LOX/H2 combustion10,11 and LOX/CH4 combustion12. The chamber length
is 430mm and its inner diameter is 50mm. A nozzle with a throat diameter of 17.3mm has been used in the present
inv stigati n. Quartz-glass windows of the dimension of 100 × 25mm provide optical access to the near injection
region. More details about the chamber can be located elsewhere.
Classical showerhead configurations show poor atomization and mixing of the propellants13. The new design is based
on a gas-gas mixing process where the fuel is provided in a well distributed form injected through a fully porous
faceplate. The faceplate of the improved injector design was made from sinter bronze (CuSn 11). Good oxidation
resistance and thermal conducti ity provide best performance in hot reactive environment. Materials featuring three
different porosities between 32% and 44% have been used. A typical porous faceplate with an outer diameter of
14mm mounted with LOX posts is shown in Figure 1. The LOX post’s inner diameter is 1.8mm and the wall thickness
Figure 1: Penta-Injector with porous faceplate (left), mounted in combustion chamber C (right)
is 0.15mm. In order to ensure a homogeneous flow field the pores on the injector faceplate have been reopened after
machining using a special erosion technique.
Figure 2: Porous faceplate with 68 LOX post and central igniter tube
2
Abbildung 2.22: Links: Poro¨ser Pentainjektor [43], rechts: Blick durch den optischen
Zugang auf montierten Einspritzkopf in Brennkammer
”
C“ [67]
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Zusammenhang der Stirnplattensta¨rke und -permeabilita¨t und den Belastungen auf-
grund des Druckverlusts beim Durchstro¨men der Stirnplatte (s. Abschnitt 3.2.4) la¨sst
sich iterativ eine optimale Stirnplattengeometrie ermitteln. Dies ist insbesondere
fu¨r eine Skalierung des Einspritzverfahrens auf gro¨ßere Brennkammerdurchmesser
unumga¨nglich.
2.5.4 Treibstoffaufbereitung
Poro¨se Injektoren haben in vorangegangenen Untersuchungen (s. Abschnitt 2.5.3)
sehr gute Verbrennungseigenschaften gezeigt. Aufgrund ihres spezifischen Aufbaus
ist es wahrscheinlich, dass sich die Treibstoffaufbereitung in diesem Fall nicht mit fu¨r
herko¨mmliche Injektionsverfahren gu¨ltigen Erkla¨rungsansa¨tzen beschreiben la¨sst. Im
Folgenden soll eine Hypothese zur Treibstoffaufbereitung in poro¨sen Injektoren auf
der Basis der bisherigen Erkenntnisse pra¨sentiert werden.
In Abbildung 2.23 sind typische Eintrittsgeschwindigkeiten fu¨r den poro¨sen Einspritz-
kopf API50-68 aufgetragen. Die dargestellten Geschwindigkeiten ergeben sich bei
einem Du¨senhalsdurchmesser von 28 mm (c = Ac/At = 3, 2) und einem Mischungs-
verha¨ltnis von ROF = 5. Die mittlere Eintrittsgeschwindigkeit auf der LOX-Seite
ergibt sich aus der zur Verfu¨gung stehenden Austrittsfla¨che und den im Einspritzkopf
gemessenen Werten fu¨r Sauerstoffmassenstrom, -temperatur und -druck. Der einge-
spritzte flu¨ssige Sauerstoff verha¨lt sich bei den typischerweise vorliegenden Dru¨cken
und Temperaturen nahezu inkompressibel. Die LOX-Eintrittsgeschwindigkeit verha¨lt
sich dementsprechend nahezu linear zum LOX-Massenstrom und bei konstantem
Mischungsverha¨ltnis ebenfalls nahezu linear zum eingestellten Brennkammerdruck.
Sie liegt u¨blicherweise zwischen 7 und 28 m/s. Die fu¨r die Injektion von H2 zur
Verfu¨gung stehende Fla¨che ist gegenu¨ber einem Koaxialinjektor drastisch erho¨ht.
Zur Abscha¨tzung der mittleren Austrittsgeschwindigkeit wird in erster Na¨herung die
Gesamtfla¨che der Stirnplatte abzu¨glich der von LOX-Injektoren und der Zu¨nderanbin-
dung belegten Fla¨chen genutzt. Die Geschwindigkeit des austretenden Wasserstoffs
liegt in der Gro¨ßenordnung von 5 bis 15 m/s und somit um eine Gro¨ßenordnung unter
den Eintrittsgeschwindigkeiten bei Koaxialinjektoren. Wasserstoff verha¨lt sich in den
betrachteten Druck- und Temperaturbereichen wie ein kompressibles Gas. Die Dichte
ist nahezu proportional zum Druck, was zu konstanten Eintrittsgeschwindigkeiten
bei variierendem Brennkammerdruck fu¨hrt. Die dominierenden Parameter fu¨r die
H2-Eintrittsgeschwindigkeit sind die Injektionstemperatur und der H2-Massenstrom.
In dieser Konfiguration ergeben sich fu¨r einen Brennkammerdruck von ca. 60 bar
identische Eintrittsgeschwindigkeiten von Treibstoff und Oxidator. Die Weberzahl
Weg = ρg(ug − uf)2df/σ geht hier gegen Null. Dieser ”Neutralpunkt“, an dem die
Differenzgeschwindigkeiten in der Injektionsebene verschwinden, liegt in diesem Fall
oberhalb des kritischen Punkts von Sauerstoff. Eine Phasengrenzfla¨che kann zwar
auch bei diesen Bedingungen noch existieren (s. Abschnitt 2.3.1), eine Bestimmung
der wirksamen Oberfla¨chenspannung σ ist jedoch aufgrund der unbekannten Spe-
zieskonzentrationen um den LOX-Strahl herum sehr schwierig. Im unterkritischen
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Abbildung 2.23: Typische Injektionsgeschwindigkeiten fu¨r einen poro¨sen
Einspritzkopf
Bereich bis 50,4 bar la¨sst sich eine Oberfla¨chenspannung zwischen einem flu¨ssigen
O2-Kernstrahl und der umgebenden verdampften O2-Atmospha¨re bestimmen. In
diesem Bereich existiert allerdings auch eine nennenswerte Differenzgeschwindigkeit,
so dass auf den Injektordurchmesser bezogene Weberzahlen in der Gro¨ßenordnung
von 102 bis 104 auftreten ko¨nnen. Dabei dominiert der Einfluss der stark sinkenden
Oberfla¨chenspannung bei Anna¨hrung an den kritischen Punkt. Die Weberzahl am
Injektoraustritt erreicht in der Na¨he des kritischen Punkts trotz der geringer wer-
denden Differenzgeschwindigkeit ihr Maximum. Bei einer reinen Betrachtung der
gasseitigen Weberzahl und flu¨ssigkeitsseitigen Reynoldszahl la¨sst sich der Strahlzerfall
fu¨r diesen poro¨sen Injektor im unterkritischen Bereich nach Chigier und Reitz [3]
(Abbildung 2.4) als koaxialer Strahlzerfall im fiber-type mode beschreiben. Diese
Grafik basiert auf der Annahme, dass die Scherkra¨fte durch eine ho¨here Gasgeschwin-
digkeit aufgepra¨gt werden. Fu¨r den Fall der Koaxialinjektion kommt es daru¨ber
hinaus zu einer Impulsu¨bertragung von der Gasstro¨mung in den Flu¨ssigkeitsstrahl,
was den Strahlzerfall unterstu¨tzt. Im Fall des poro¨sen Injektors im unterkritischen
Bereich ist die Geschwindigkeit des zentralen Sauerstoffstrahls jedoch gro¨ßer als
die des umgebenden Gases, und der Impulsstrom der Gasstro¨mung ist wesentlich
kleiner als der der Flu¨ssigkeitssa¨ule. Durch die sehr niedrigen Eintrittsgeschwindig-
keiten la¨sst sich dieser Fall besser als eine Injektion eines Flu¨ssigkeitsstrahls in ein
ruhendes Medium anna¨hern. Der Zerfall eines Flu¨ssigkeitsstrahls bei Injektion in
eine ruhende Gasatmospha¨re ist von Hoyt und Taylor [23] dokumentiert worden
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velocity are
km = 23
ρ2v
2
2
γ
and
∂
∂k
(Im[−iω]) = v1 + ρ2
ρ1
v2.
(124)
In the case of jets, the analysis has to be performed in
a cylindrical geometry, including the destabilizing capillary
term coming from the radial curvature. Setting ρ ≡ ρ1,
ρa ≡ ρ2 and v2 = 0, v1 ≡ v0, one has
(ω − kv0)2 + ρa
ρ
ω2
I1(kh0)K0(kh0)
I0(kh0)K1(kh0)
= − γ
ρh30
(kh0)[1 − (kh0)2]I1(kh0)
I0(kh0)
, (125)
where viscous corrections can also be incorporated [220].
The long-wavelength version of (125) follows easily along
the lines of section 3.4, but accounting for the additional drift
term v0∂zv:
∂v
∂t
+ v0
∂v
∂z
= − 1
ρ
∂p
∂z
. (126)
This leads to a dispersion relation similar to (76), but with a
Doppler shift which makes the velocity difference v0 always
destabilizing for non-zero ρa:
(ω − kv0)2 + 12
ρa
ρ
ln
(
1 +
1
kh0
)
(kh0)
2ω2
= −1
2
γ
ρh30
[(kh0)2 − (kh0)4]. (127)
The dispersion relation (127) describes plane waves ω =
kv0 advected by the flow. In the absence of an external medium,
they are subject to capillary destabilization only, but are now
unstable for
k <
ρav02
γ
. (128)
Thus in the limit kh0 
 1, so that ln(1 + 1/kh0) ≈ 1/kh0,
perturbations are unstable for
We = ρav
2
0h0
γ

 1. (129)
This means that the capillary instability is overpowered in the
high Weber number limit. In the opposite limit of Wea  1,
the usual cut-off at kh0 = 1 holds, and the external shear is
only a small correction.
However, the above results apply only in the rare situations
where a sharp velocity discontinuity is a good description. It
may be relevant to the initial destabilization of high-speed jets
issuing into a quiescent environment from a nozzle at very high
Reynolds number (see figures 34 and 35 as well as [221]). It
is also found to be a good model for the flapping instability of
liquid sheets formed by the impact of a jet on a solid surface,
or from a fan spray nozzle [222–226], for which the boundary
layers have no time to form. However, for a large class of
other systems, the boundary layer thickness has to be taken
into account.
Figure 34. A fast water jet issuing into air. Photographs by Hoyt
and Taylor [221]. Reprinted with permission from Cambridge
University Press.
Figure 35. The intricate forest of liquid ligaments and drops in a
flow similar to that of figure 34 revealed by numerical
simulations [78]. Courtesy of A Berlemont.
3.8.2. Smooth crossover: the Rayleigh limit. Rayleigh (1880)
[214,219] first showed that a uniform layer of vorticity of finite
thickness δ selects a mode of maximum growth km ∼ 1/δ.
He also showed that the instability of an inflectional profile,
relevant to jet stability (cf figure 33) is of purely inviscid origin.
It was quantified later (see, e.g. [227]), how viscosity weakens
the growth rate at very low Reynolds number.
One of the subtleties of the present problem is that
it incorporates two phases, with different densities and
viscosities and thus, a priori, different vorticity thicknesses.
Let us consider the limit of a fast gas phase shearing, through a
thick layer of vorticity δ, a nearly quiescent liquid (v2 
 v1 and
ρ2/ρ1 = O(10−3). This is the limit in which ‘air blast sprays’
are formed. A very short time after the streams have met,
the overall velocity profile can be approximated as sketched
in figure 33. From the continuity of viscous stress across the
interface [228] we obtain
η2
v2 − vi
δ
= η1 vi − v1
δ1
, (130)
withη1 andη2 the viscosities of each phase andvi the velocity at
the interface. In this parallel stream approximation, the liquid
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He also showed that the instability of an inflectional profile,
relevant to jet stability (cf figure 33) is of purely inviscid origin.
It was quantified later (see, e.g. [227]), how viscosity weakens
the growth rate at very low Reynolds number.
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Abbildung 2.24: Wasserstrahl in ruhender Gasatmospha¨re [23]
(Abbildung 2.24). Eggers und Villermaux [10] geben fu¨r die Injektion in eine ruhende
Gasatmospha¨re in Abha¨ngigkeit von der Weberzahl zwei Beziehungen fu¨r die liquid
intact core length an (Gl. 2.14 und 2.15). Gleichung 2.14 gibt dabei den Fall einer
sehr niedrigen Eintrittsgeschwindigkeit des LOX wieder, wa¨hrend Gleichung 2.15
den Fall hoher Eintrittsgeschwindigkeiten beschreibt. Im letzteren Fall dominiert der
Zerfall aufgrund von Scherkra¨ften, die von der hohen Geschwindigkeit des Flu¨ssig-
keitsstrahls hervorgerufen werden, gegenu¨ber der reinen kapillaren Instabilita¨t des
Flu¨ssigkeitsstrahls. Der U¨bergang zwischen diesen beiden Zerfallsformen findet bei
einer Weberzahl in der Gro¨ßenordnung des Dichteverha¨ltnisses von Flu¨ssigkeit zu
Gasatmospha¨re ρf/ρg statt. Dieses Dichteverha¨ltnis liegt fu¨r LOX/H2 bei Dru¨cken
von 30 bis 50 bar bei ρf/ρg = 170 . . . 105. Bei der Abbildung 2.23 zugrundeliegenden
Injektorkonfiguration u¨berschreitet die Weberzahl das Dichteverha¨ltnis ρf/ρg bei
Brennkammerdru¨cken zwischen 30 und 40 b r. Oberhalb dieses Brennkammerdrucks
ist davon auszugehen, dass die liquid intact core length durch Scherkra¨fte bestimmt
wird und sich wie (ρf/ρg)
1/2 verha¨lt (s. Gl. 2.15). Diese Betrachtungen legen fu¨r
poro¨se Injektoren eine schlechte Z rst¨ubung und eine große liquid intact core length
nahe. Dies passt jedoch nicht zu den beobachteten guten Ausbrandgraden auch bei
geringen Brennkammerla¨ngen. Die Beschreibung der poro¨sen Injektion als Einsprit-
zung eines Flu¨ssigkeit str hls in in ruhende Gasatmospha¨re i t demnach fu¨r den
Heißgasfall nicht anwendba . Es wird angenommen, dass ein anderer Mechanismus
als die prima¨re Zersta¨ubung durch Scherkra¨fte am Injektor die Strahlaufbereitung
dominiert.
Im Heißgasfall kann die Gesc windigkeit der den Flu¨ssigkeitsstrahl umgebenden
Gasstro¨mung nicht mehr als klein und unvera¨nderlich angenommen werden. Durch
die einsetzende Reaktion werden Heißgase geringer Dichte produziert. Die Annahme
einer unmittelbar am Injektor einsetzenden Reaktion wurde durch die optischen
Untersuchungen des Injektornahbereichs eines poro¨ en Einspri zkopfs (s. Abschnitt
2.5.3.2 und Abbildung 2.25) bewiese . Die La¨nge der Bildausschnitte betra¨gt dabei
100 mm. Der poro¨se Pentainjektor ist am linken Bildrand angedeutet. Die Flamme
ankert fu¨r alle betrachteten Betriebspunkte direkt am Injektor. Die Reaktion und
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(a) LOX/CH4 combustion, OH emission
(b) LOX/CH4 combustion, CH emission
Fig. 6. Averaged emission images during phase 1 (top), phase 2 (middle) and
phase 3 (bottom).
intensity I¯ (x, k) at the axial position x is scaled by the height
Hk of the partial image k,
I¯ (x, k) = 1
Hk
Hk∑
y=1
I (x, y, k). (5)
The resulting axial distribution is then normalized by the max-
imum intensity I¯max(x, k). It gives an idea of the general flame
characteristics even if there are distortions caused by non-ideal
axial or unsymmetric mass flow. It is evident from Fig. 6a and
Fig. 8 that with LOX/CH4 combustion there is a difference in
the axial distribution of OH emission intensity between sub-
and supercritical conditions. The position of the intensity maxi-
mum is the same for all parts of the flame. In addition, the axial
Fig. 7. LOX/H2 combustion, OH emission.
center of emission intensity xcenter has been calculated by tak-
ing into account the full image. It is defined by
xcenter =
∑xmax
x=1
(
x · 1
ymax
∑ymax
y=1 I (x, y)
)
∑xmax
x=1
( 1
ymax
∑ymax
y=1 I (x, y)
) , (6)
where the average emission intensity of each image column at
the position x is weighted with its distance from the injector
face. The axial center of emission intensity moves only slightly
from 27.1di at supercritical conditions to 29.0di at subcritical
conditions.
The axial distribution in case of LOX/H2 combustion fea-
tures a different characteristic. As shown in Fig. 7 and Fig. 9,
the position of the axial center of OH emission intensity is
nearly the same at sub- and supercritical conditions. In compari-
son to LOX/CH4 combustion the center of intensity moves from
28.3di at supercritical conditions upstream to 27.3di at subcrit-
ical conditions. In addition, the position of maximum emission
intensity is located further downstream for the confined central
LOX jet during all operating conditions. The axial distribution
of OH emission intensity is very similar at sub-, near- and su-
percritical conditions.
A main difference between LOX/CH4 and LOX/H2 injec-
tion is the velocity ratio VR as given in Table 1 and Table 2.
With LOX/CH4 combustion the velocity ratio is VR < 1 while
with LOX/H2 combustion the fuel is always faster than the oxy-
gen (VR > 1). The influence of the velocity ratio VR on the
atomization of a liquid ethanol jet surrounded by a gaseous ni-
trogen flow at a pressure of 60 bar was studied by Mayer and
Branam [10]. At similar operating conditions (di = 2.2 mm,
vl = 20 m/s VR 6 2) the ethanol was in a near critical state
(Pc,C2H5OH = 61.48 bar [3] while the coflowing nitrogen was
supercritical (Pc,N2 = 33.958 bar [18]). Based on the exper-
iments, a very low gas velocity (VR  1) leads to a liquid
jet disintegration shortly behind the injection plane. With in-
creasing velocity ratio (VR > 1) the atomization starts further
downstream and the radial spread is less. These cold flow ex-
Abbildung 2.25: OH-Aufnahmen eines poro¨sen Pentainjektors fu¨r (von oben nach
unten) u¨ber-, trans- und unterkritische Betriebsbedingungen [43]
Wa¨rmefreisetzung beginnt unmittelbar in der Injektionsebene. Die rapide abneh-
mende Dichte der Gasphase, die sich aus Heißgasen und unverbranntem Wasserstoff
zusammensetzt, bedingt eine starke Beschleunigung in axialer Richtung. Mit stei-
gendem Abstand von der Injektionsebene nehmen die Heißgasgeschwindigkeit und
damit auch der Impulsfluss des Heißgases zu. Ab einem gewissen Punkt u¨berschreitet
dieser Impulsfluss denjenigen des Flu¨ssigkeitsstrahls, und die Richtung des Impuls-
austauschs kehrt sich um. Die Zersta¨ubung wird derjenigen ei es Koaxialinjektors
a¨hnlicher.
Die Reaktionsrat in unmittelbarer Na¨h der Injekt onsebene wird von der Menge
an verdampftem Sauerstoff bestimmt. Diese wiederum ha¨ngt von der zur Verfu¨gung
stehenden Kontaktfla¨che der Treibstoffkomponenten ab. Durch die Gestaltung des
poro¨sen Injektors mit einer Vielzahl kleiner Injektoren wird diese Kontaktfla¨che im
Vergleich zu klassischen Koaxialinjektoren drastisch erho¨ht. Diese große spezifische
Oberfla¨che erho¨ht die Reaktionsrate unmittelbar in Injektorna¨he, die fu¨r eine rasche
Beschleunigung der Heißgasstro¨mung notwendig ist.
Neben dem Einfluss der beschleunigten Heißgasstro¨mung auf den prima¨ren Strahl-
zerfall intensiviert sich auch der nachfolgende seku a¨re Zerfall (Tropfenzerfall, s.
Abschnitt 2.3.2.2). Durch die schlechten Zersta¨ubungseigenschaften in unmittelbarer
Injektorna¨he weisen die produzierten Ligamente zuna¨chst gro¨ßere Abmessungen
auf. Diese großen Ligamentabmessungen fu¨hren zu zwei Effekten: Zum einen weisen
diese Ligamente ein schlechtes Folgeverhalten auf, so dass die Beschleunigung der
umgebenden Heißgasstro¨mung zu einer Erho¨hung der Differenzgeschwindigkeit und
amit der Weberzahl am Tropfen fu¨hrt. Zum anderen geht der effektive Durchmesser
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eines Ligaments auch direkt in die Weberzahl ein. Die kritische Tropfenweberzahl
(s. Abschnitt 2.3.2.2) wird schneller erreicht. Durch den weiteren Zerfall eines abge-
scherten Ligaments vergro¨ßert sich die fu¨r die Verdampfung zur Verfu¨gung stehende
Kontaktfla¨che und die Heißgasstro¨mung wird weiter beschleunigt.
Mit sinkendem Tropfendurchmesser schwa¨cht sich dieser Mechanismus wieder ab. Das
Folgevermo¨gen der verdampfenden Tropfen wird besser, und die Differenzgeschwin-
digkeit von Heißgas und Tropfen sinkt. Die Tropfen erreichen bei Unterschreiten
der kritischen Weberzahl einen stabilen Zustand. Von diesem Zeitpunkt an wird der
Tropfendurchmesser allein von der Verdampfung kontrolliert. Wa¨hrend all dieser
Zerfallsvorga¨nge wird die jeweilige LOX-Struktur von einer Flamme umgeben, die
fu¨r eine Aufheizung des Sauerstoffs sorgt. Im unterkritischen Fall wird dadurch die
notwendige Verdampfungsenthalpie bereitgestellt. Im u¨berkritischen Fall fu¨hrt der
Wa¨rmetransport in den Tropfen dazu, dass der mit Temperaturen unterhalb der
kritischen Mischungslinie eingespritzte LOX sich soweit erwa¨rmt, dass die Phasen-
grenzfla¨che verschwindet (s. Abschnitt 2.3.1).
Die Treibstoffaufbereitung la¨sst sich fu¨r einen poro¨sen Injektor grob in drei Zonen
einteilen, wie in Abbildung 2.26 schematisch dargestellt ist. Unmittelbar stromab
des Injektors dominieren Verdampfung und der prima¨re Strahlzerfall (Bereich I).
Weiter stromab kontrollieren der Mechanismus des sekunda¨ren Strahlzerfalls und die
Verdampfung den Treibstoffumsatz (Bereich II). In diesem Bereich findet der gro¨ßte
Umsatz statt. Sobald die Tropfengro¨ße zu klein geworden ist, um einen weiteren
Zerfall durch Scherkra¨fte zu ermo¨glichen, kontrolliert einzig die Verdampfung die
Reaktionsraten (Bereich III). In Abbildung 2.25 ist zu erkennen, dass die Hauptver-
brennungszone erst rund 15 mm stromab des Injektors beginnt. Ab diesem Punkt
nimmt die OH-Intensita¨t stark zu, was gleichbedeutend mit einer stark erho¨hten
Reaktionsrate ist. Dieser Zuwachs markiert den U¨bergang vom ersten zum zweiten
Zerfallsbereich fu¨r einen poro¨sen Injektor.
Die Treibstoffaufbereitung basiert bei diesem Konzept wie bei einem Koaxialinjektor
auf der Zersta¨ubung durch Scherkra¨fte. Allerdings werden diese hohen Scherkra¨fte
nicht kontrolliert direkt am Injektor aufgebracht, wie es bei einem Koaxialinjek-
tor geschieht. Die großen Weberzahlen am Injektoraustritt eines Koaxialinjektors
werden mit hohen Wasserstoffeintrittsgeschwindigkeiten und damit auch entsprechen-
den hohen Druckverlusten erkauft. Ein poro¨ser Injektor verzichtet auf diese hohen
Injektor-induzierten Weberzahlen und nutzt das sich einstellende Stro¨mungsfeld in
der Brennkammer zur Erzeugung der notwendigen Scherkra¨fte. Dieser Mechanismus
wu¨rde die beobachtete gute Verbrennungseffizienz erkla¨ren. Die stark vergro¨ßerte
Kontaktfla¨che der Treibstoffe in der Injektionsebene begu¨nstigt dabei die notwendige
anfa¨ngliche Beschleunigung der Heißgasstro¨mung. Diese vergro¨ßerte Kontaktfla¨che
geht dabei aber nicht mit stark erho¨hten Fertigungskosten einher (s. Abschnitt 2.5.2).
Die Gro¨ßenordnung der maximalen Differenzgeschwindigkeit an einer einzelnen LOX-
Struktur wird von der Injektionsgeschwindigkeit des Sauerstoffs und der maximalen
sich einstellenden Heißgasgeschwindigkeit definiert. Letztere ist durch das Kontrakti-
onsverha¨ltnis des Brennraums festgelegt.
Die Beschleunigung der Heißgasstro¨mung geht mit einem Druckabfall in axialer Rich-
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Abbildung 2.26: Qualitativer Verlauf der Einflu¨sse von prima¨rem und sekunda¨rem
Strahlzerfall sowie der Verdampfung auf die Treibstoffaufbereitung
tung einher. Es bildet sich ein charakteristischer Wanddruckverlauf heraus. Dabei
markiert die Position des sta¨rksten Druckgradienten den vom sekunda¨ren Strahlzerfall
dominierten Bereich, in dem der sta¨rkste Treibstoffumsatz geschieht. Im Rahmen
dieser Arbeit sollen Druckprofile fu¨r verschiedene Injektor- und Brennkammerkonfigu-
rationen und fu¨r unterschiedliche Betriebsbereiche ermittelt werden. Sie liefern einen
Hinweis auf die ra¨umliche Ausdehnung des fu¨r eine nahezu vollsta¨ndige Reaktion
notwendigen Brennkammervolumens.
2.5.5 Injektordurchstro¨mung
Fu¨r die Auslegung eines poro¨sen Injektors nach der in Abschnitt 2.5.2 beschriebenen
API-Bauweise sind die sich einstellenden Druckverluste von Interesse. Auf der Oxi-
datorseite wird LOX durch eine Vielzahl kleiner Injektorro¨hrchen eingespritzt. Ein
ga¨ngiger Injektorinnendurchmesser von 1,5 mm und eine Injektorla¨nge von 45 mm
resultieren in einem L/d-Verha¨ltnis von 30. Bei diesem Wert kann erst am Injek-
toraustritt von einem voll ausgebildeten Geschwindigkeitsprofil ausgegangen werden.
Der Druckverlust, der sich beim Durchstro¨men eines solchen Ro¨hrchens ergibt, la¨sst
sich mit ga¨ngigen Berechnungsvorschriften zur Rohrdurchstro¨mung ermitteln. Dieser
Druckverlust reicht meist nicht aus, um eine akustische Entkopplung von Treib-
stoffversorgung und Brennraum sicherzustellen. Daher wird am Injektoreintritt eine
Platte mit Drosselbohrungen fu¨r jeden einzelnen Injektor installiert. U¨ber die Maße
dieser Drosselbohrungen la¨sst sich der sauerstoffseitige Druckverlust einstellen.
Auf der Treibstoffseite wird der Druckverlust von der Materialsta¨rke und den Perme-
abilita¨tscharakteristika des poro¨sen Stirnplattenmaterials bestimmt. Zum einen ist
dies die Porosita¨t, die als der Quotient des Hohl- zum Gesamtvolumen eines poro¨sen
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Ko¨rpers definiert ist.
ε =
Vhohl
Vges
(2.32)
Dabei ist fu¨r die Durchstro¨mung eines poro¨sen Materials lediglich die offene und
nicht die gesamte Porosita¨t von Interesse. Zur Behandlung der Stro¨mungspha¨nomene
in einem poro¨sen Medium wird die Darcy-Geschwindigkeit v herangezogen:
v = εu =
m˙f
ρfA
=
V˙f
A
(2.33)
mit u als der tatsa¨chlichen mittleren Geschwindigkeit des Fluids in einer Pore. Nach
Darcy la¨sst sich die Druckdifferenz u¨ber ein poro¨ses Medium wie folgt schreiben
[64]:
dp
dx
= −ηf
α
v (2.34)
Diese Gleichung ist nur fu¨r Stro¨mungen gu¨ltig, fu¨r die Re < 1 gilt. Fu¨r die Anwendung
im Rahmen eines Einspritzkopfs ist diese Annahme jedoch nicht zutreffend, da die auf
die Porengro¨ße bezogene Reynoldszahl um Gro¨ßenordnungen u¨ber 1 liegt. Um den
Einfluss der Tra¨gheitskra¨fte in die Gleichung zu integrieren, wird ein Tra¨gheitsterm
hinzugefu¨gt. Die resultierende Gleichung 2.35 wird auch Forchheimer-Gleichung
genannt [18]:
dp
dx
= −ηf
α
v − ρf
β
v2 (2.35)
Die Faktoren α und β sind materialabha¨ngig und mu¨ssen experimentell ermittelt
werden. Sie liegen z. B. fu¨r Sinterbronze im Gro¨ßenordnungsbereich von 10−10 m2
bzw. 10−5 m. Sie stellen fu¨r die Bestimmung des Druckverlustes die entscheidenden
Parameter dar. Neben der experimentellen Bestimmung des Tra¨gheits-Permeabilita¨ts-
koeffizienten β existieren Beziehungen, die diesen Parameter als eine Funktion des
Darcy-Parameters α und einer weiteren porosita¨tsabha¨ngigen Konstante beschreiben.
Die sich einstellenden Druckverluste u¨ber eine poro¨se Stirnplatte liegen je nach Dicke
und Eintrittstemperatur des H2 in der Gro¨ßenordnung von 1 bis 10 % des Brennkam-
merdrucks und damit weit unter ga¨ngigen Druckverlustwerten fu¨r Koaxialinjektoren,
die im Bereich > 10 % vom Brennkammerdruck betrieben werden [26]. Fu¨r eine
ausreichende akustische Entkopplung der Brennraumprozesse von der Treibstoffver-
sorgung hat sich der sauerstoffseitige Druckverlust als entscheidend herausgestellt.
Ein negativer Einfluss des niedrigen wasserstoffseitigen Druckverlustes konnte nicht
beobachtet werden.
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3.1 Forschungspru¨fstand P8
Abbildung 3.1: Europa¨ischer Forschungs- und Entwicklungspru¨fstand P8
Alle im Rahmen dieser Arbeit erfolgten Versuchskampagnen wurden am Europa¨i-
schen Forschungs- und Entwicklungspru¨fstand P8 in Lampoldshausen durchgefu¨hrt
[37]. Dieser Pru¨fstand wird von dem DLR, dem Triebwerkhersteller Snecma, der
franzo¨sischen Raumfahrtagentur CNES und EADS Astrium gemeinschaftlich genutzt.
Dabei ist das DLR Lampoldshausen fu¨r den Betrieb verantwortlich. Der Pru¨fstand
bietet zwei nahezu identische Testzellen fu¨r Versuche zur Hochdruckverbrennung in
LOX/H2-Raketenbrennkammern. Eine schematische Ansicht der Fluidversorgung ist
in Abbildung 3.2 dargestellt. Als Versuchsmedien stehen GH2, LH2 sowie LOX zur
Verfu¨gung. Die Bedru¨ckung der Versuchsmedien erfolgt u¨ber eine Stickstoffversor-
gung bei 600 bar, der Pru¨fstand wird im Blow-down-Modus betrieben. Zur Ku¨hlung
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Abbildung 3.2: Aufbau und Fluidversorgung des Pru¨fstands P8
der Versuchsbrennkammern wird ein Wasserku¨hlmassenstrom von maximal 50 kg/s
verwendet.
Die mo¨glichen Betriebsbereiche im Hinblick auf Druck, Temperatur und Massenstrom
der verwendeten Medien am Interface zwischen Pru¨fstand und Versuchshardware sind
in Tabelle 3.1 zusammengefasst. Die genannten Massenstro¨me stellen den a¨ußeren
Rand des Betriebsbereichs dar. Fu¨r besonders hohe und niedrige Massenstro¨me
ko¨nnen die Interfacedru¨cke und -temperaturen nicht mehr vollsta¨ndig unabha¨ngig
eingestellt werden.
Die spezifizierten Ungenauigkeiten der Massenstromversorgung am P8 werden eben-
falls in Tabelle 3.1 aufgefu¨hrt. Die maximalen Fehler im Mischungsverha¨ltnis errech-
nen sich aus den jeweiligen maximalen Abweichungen in der LOX- bzw. H2-Versorgung.
Die genannten Werte gehen direkt in die Fehlerabscha¨tzung der Verbrennungseffizienz
ein (s. Kapitel 3.4.1.7). Im Falle der LOX-Versorgung kommt die Problematik der
Verunreinigung des Sauerstoffs mit dem Stickstoff aus dem Bedru¨ckungssystem hinzu.
Der Einfluss der Stickstoffbedru¨ckung auf die LOX-Massenstrommessung wird in
Abschnitt 3.4.1.2 diskutiert.
Der Pru¨fstand P8 wird in regelma¨ßigen Absta¨nden umfangreichen Wartungsmaßnah-
men unterzogen, die u. a. auch das Versorgungssystem betreffen. Es wurde daher
angestrebt, nach Mo¨glichkeit nur Messergebnisse innerhalb einer Testkampagne direkt
54
3.2 Versuchshardware
miteinander zu vergleichen. Dies erho¨ht die Aussagekraft der gewonnenen Ergebnisse
maßgeblich.
LOX GH2 LH2 H2O
Druck / bar 360 360 360 200
Massenstrom /
[
kg
s
]
0, 2...11 0, 05...1, 5 0, 2...1, 0 5...50
Temperaturbereich / K 100...160 100...150 oder 290 40...60 290
LOX GH2/ LH2 ROF H2O
Maximale Abweichung / % 0,9 1,6 3,6 1,7
Minimale Abweichung / % -0,7 -1,8 -2,7 -1,7
Tabelle 3.1: Betriebsbereich des Pru¨fstands P8 (Stoffdaten am Interface zum Trieb-
werk) und Fehlerbereiche der Massenstromversorgung
3.2 Versuchshardware
Im Folgenden werden die verwendeten Brennkammern und Einspritzkopfkonfigu-
rationen vorgestellt und die verwendete Messtechnik kurz erla¨utert. Zur besseren
U¨bersicht werden die getesteten Einspritzkopf- und Brennkammerkombinationen im
Anschluss an die Beschreibung der einzelnen Brennkammerkonfigurationen in Tabelle
3.4 zusammengefasst.
3.2.1 Prinzipien der Pattern-Auslegung poro¨ser
API-Einspritzko¨pfe
Um eine mo¨glichst hohe Verbrennungseffizienz zu erzielen, wird bei der Auslegung
von Einspritzko¨pfen eine weitgehend homogene Verteilung des Treibstoffmischungs-
verha¨ltnisses ROF angestrebt. Eine ungleichma¨ßige Verteilung des Mischungsverha¨lt-
nisses nahe am Injektor wird weiter stromab kaum ausgeglichen. Im Anschluss an
die Hauptreaktionszone in einer Raketenbrennkammer ist die radiale Geschwindig-
keitskomponente der Heißgasstro¨mung vernachla¨ssigbar klein gegenu¨ber der axialen
Geschwindigkeitskomponente. Es kommt nur noch zu einem vernachla¨ssigbaren Quer-
austausch der Treibstoffkomponenten durch turbulente Mischung [70]. Die Verteilung
der Mischungsverha¨ltnisse der einzelnen Stromro¨hren variiert kaum noch. Daher wei-
chen die Heißgaseigenschaften bei einer nicht-idealen Vermischung der Treibstoffe am
Injektor und in der Hauptreaktionszone von denen im idealen Gleichgewichtsfall fu¨r
das gegebene globale Mischungsverha¨ltnis der Brennkammer ab. Diese Abweichungen
a¨ußern sich in einer verringerten Verbrennungseffizienz.
Bei konventionellen koaxialen Einspritzelementen wird das Mischungsverha¨ltnis an
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einem einzelnen Injektor von den jeweiligen Treibstoffmassenstro¨men bestimmt. Bei
einem ausreichenden Druckverlust am Injektorelement kann eine gleichma¨ßige Ver-
teilung des Gesamtmassenstroms auf die einzelnen Injektorelemente sichergestellt
werden. Im Falle eines poro¨sen Injektors existiert mit der poro¨sen Stirnplatte nur
ein einziges wasserstoffseitiges Injektorelement. Auf der Sauerstoffseite kommt eine
Vielzahl von LOX-Injektorelementen zum Einsatz. Das lokale Mischungsverha¨lt-
nis einer Stromro¨hre um einen solchen LOX-Injektor herum la¨sst sich nicht mehr
durch ein einfaches Aufteilen des H2-Gesamtmassenstroms auf die Anzahl der LOX-
Injektoren bestimmen. Stattdessen muss fu¨r jeden LOX-Injektor derjenige Anteil
an der Gesamteintrittsfla¨che des Wasserstoffs ermittelt werden, der diesem LOX-
Injektor zugerechnet werden kann. Die Verteilung des Sauerstoffs auf die einzelnen
Injektorro¨hrchen kann aufgrund der Verwendung von vorgeschalteten Drosselplatten
als konstant angesehen werden. Unter der Annahme, dass der Wasserstoff gleichma¨-
ßig u¨ber die poro¨se Stirnplatte in den Brennraum eintritt, ergeben sich der lokale
H2-Massenstrom und das lokale Mischungsverha¨ltnis zu:
m˙H2,i =
AH2,i
AH2,ges
· m˙H2,ges (3.1)
ROFi =
m˙H2,i
m˙O2,ges/NInj
(3.2)
Die Wasserstoffeintrittsfla¨che einer einzelnen Stromro¨hre AH2,i ist dabei diejenige
Fla¨che, die na¨her an dem i-ten LOX-Injektor als an jedem anderen Injektor liegt.
Die Ermittlung solcher Einflusszonen geschieht u¨ber ein zweidimensionales Voronoi-
Diagramm (s. Abbildung 3.3) [71]. Ein Voronoi-Diagramm unterteilt die Fla¨che
zwischen einer Anzahl von Punkten in eine gleiche Anzahl an Einflusszonen, den
Voronoi-Regionen. Der Fla¨cheninhalt einer solchen Voronoi-Region abzu¨glich der
von dem eigentlichen LOX-Injektor eingenommen Fla¨che liefert die gesuchte zur
Verfu¨gung stehende Eintrittsfla¨che AH2,i:
AH2,i = AVor,i −
pi
4
d2LOX,i (3.3)
Die resultierende fu¨r den Wasserstoff zur Verfu¨gung stehende Eintrittsfla¨che ist
in Abbildung 3.3 rot schraffiert dargestellt. Die Streuung in der ROF-Verteilung
zwischen den einzelnen Stromro¨hren la¨sst sich durch die Standardabweichung der
lokalen ROF-Werte beschreiben:
σROF =
√√√√ 1
NInj
NInj∑
i=1
(
ROFi −ROFglobal
ROFglobal
)2
(3.4)
Der Faktor 1/NInj in Gl. 3.4 beru¨cksichtigt die Anzahl der verwendeten LOX-
Injektoren. Bei einer großen Anzahl an LOX-Injektoren wird das Pattern enger und
die maximale Distanz zwischen dem eingespritzten Wasserstoff und der Flammenzone
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Abbildung 3.3: Schematische Darstellung der Eintrittsfla¨chenbestimmung mittels
eines Voronoi-Diagramms
um den LOX-Injektor herum wird kleiner. Diese Distanz muss durch Mischungs-
und Diffusionsprozesse u¨berbru¨ckt werden. Ein kleinerer Injektor/Injektor-Abstand
beschleunigt diesen Queraustausch durch Reduktion der charakteristischen Wegla¨nge.
Es ist daher fu¨r Injektorkonfigurationen mit einem kleineren Wert von σROF mit einem
schnelleren Einsetzen der Energiefreisetzung und einer ho¨heren Verbrennungseffizienz
zu rechnen.
Fu¨r die Einspritzkopfkonfigurationen, die im Rahmen dieser Arbeit neu konstruiert
wurden, kam ein spezielles Verfahren zur Ermittlung des Musters der LOX-Injektoren
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Abbildung 3.4: Aufbau eines 60◦-Ausschnitts eines LOX-Injektorpatterns fu¨r einen
API-Einspritzkopf mit 168 LOX-Injektoren
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zum Einsatz. Gefordert werden zum einen eine mo¨glichst geringe Abweichung der
lokalen Mischungsverha¨ltnisse der resultierenden Stromro¨hren vom globalen Brenn-
kammermischungsverha¨ltnis und zum anderen eine mo¨glichst gleichfo¨rmige Wandwa¨r-
mestrombelastung. Die erste Anforderung la¨sst sich mit einer hexagonalen Verteilung
der LOX-Injektoren erreichen. Ein hexagonales Muster bietet eine optimale Fla¨-
chenausnutzung der zur Verfu¨gung stehenden Stirnplattenfla¨che. Bei einer einfachen
Erweiterung eines solchen hexagonalen Musters entstehen im Randbereich der runden
Stirnfla¨che Fehlstellen, die zu einer ungleichfo¨rmigen Wandwa¨rmestrombelastung
fu¨hren. Der a¨ußerste Ring der LOX-Injektoren sollte einen exakten Kreis bilden, so
dass der Abstand der a¨ußersten Injektoren zur Brennkammerwand u¨ber den gesamten
Umfang konstant ist. Das fu¨r die Auslegung verwendete Verfahren sorgt dafu¨r, dass
der U¨bergang von einem hexagonalen Muster in der Na¨he der Brennkammerachse auf
einen Kreis an der Brennkammerwand nicht abrupt erfolgt, sondern als ein fließender
Prozess. Der innerste Injektorring im Zentralbereich der Brennkammer weist ein rein
hexagonales Muster auf. In Richtung Brennkammerwand wird jeder nachfolgende
Injektorring weiter an eine Kreisform angena¨hert. In Abbildung 3.4 ist ein Ausschnitt
einer solchen LOX-Injektorverteilung dargestellt. Die blauen Linien verdeutlichen
den schrittweisen U¨bergang des hexagonalen Musters zu einem Kreisring.
3.2.2 Brennkammerdurchmesser 50 mm
Ein Großteil der Versuche zur poro¨sen Injektion auf Multiinjektorebene wurde mit
Sub-Scale-Brennkammern mit einem Innendurchmesser von 50 mm durchgefu¨hrt.
Die verwendeten Einspritzko¨pfe und Brennkammerkomponenten ko¨nnen je nach
Versuchsziel miteinander kombiniert werden. So la¨sst sich zwischen einzelnen Ver-
suchen z. B. die Brennkammerla¨nge leicht durch Hinzufu¨gen oder Entfernen von
Brennkammersegmenten a¨ndern, oder es kann die Brennkammermachzahl durch
A¨nderungen des Kontraktionsverha¨ltnisses eingestellt werden.
3.2.2.1 Brennkammerkonfigurationen
Fu¨r die Untersuchungen auf der 50 mm-Skala kamen die Versuchsbrennkammern
Modell
”
B“ und Modell
”
E“ zum Einsatz. Das Interface dieser beiden Versuchsbrenn-
kammern ist identisch, so dass Komponenten, die den einzelnen Brennkammern
zugeordnet sind, mit geringem Aufwand miteinander kombiniert werden ko¨nnen. Die
Variabilita¨t dieses Brennkammerdesigns ermo¨glicht umfangreiche Parameterstudien
bei sehr geringem Ressourceneinsatz. Brennkammer
”
B“ (BK-B) ist eine in Segment-
bauweise ausgefu¨hrte Versuchsbrennkammer, die aus einer variablen Anzahl von
50 mm langen, zylindrischen Segmenten mit einem Innendurchmesser von 50 mm
und einem Du¨sensegment mit wechselbarer Du¨senhalskontur besteht. Daneben steht
auch ein 100 mm langes Messsegment fu¨r eine hochauflo¨sende Messung des axialen
Druckverlaufs in der Brennkammer zur Verfu¨gung. Brennkammer
”
E“ (BK-E) besteht
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Abbildung 3.5: Links: API-Referenzinjektor mit 68 LOX-Injektoren mit 1,5 mm In-
nendurchmesser, rechts: schematische Ansicht der DLR Forschungs-
brennkammer Modell
”
B“ in der Konfiguration API-50-1
aus einem 250 mm langem Segment und einem separaten Du¨sensegment. Die Seg-
mente beider Versuchsbrennkammern sind nach einem a¨hnlichen Muster aufgebaut.
Ein innerer Mantel aus einer Kupferlegierung (CuCrZr) nimmt die entstehenden
Wa¨rmestro¨me u¨ber la¨ngs angeordnete Ku¨hlkana¨le auf. Als Verteiler fu¨r das Ku¨hlfluid
dient ein umgebender Sammler aus Edelstahl.
Neben den aktiv geku¨hlten Segmenten ko¨nnen an thermisch gering belasteten Po-
sitionen auch ungeku¨hlte Kupfersegmente verwendet werden. Fu¨r die Ermittlung
dynamischer Dru¨cke an mehreren Positionen in Umfangsrichtung wurde in den
meisten Konfigurationen ein ungeku¨hlter Messring unmittelbar stromab der Injekti-
onsebene platziert.
Grundlegende Untersuchungen wurden mit der Brennkammerkonfiguration API-50-1
durchgefu¨hrt. Diese Konfiguration ist in Abbildung 3.5 dargestellt. Dazu geho¨rten Pa-
rameterstudien bezu¨glich Brennkammerdruck und Mischungsverha¨ltnis. Der 300 mm
lange zylindrische Brennkammerteil dieser Konfiguration besteht aus einzelnen 50 mm-
Segmenten und dem 100 mm langen Messsegment. Das Du¨sensegment weist einen
Halsdurchmesser von 28 mm auf. Durch die modulare Bauweise kann die Position
des Messsegments variiert werden, um den Bereich des maximalen Druckgradienten
in der Brennkammer optimal aufzulo¨sen.
Zur Untersuchung des Einflusses der Brennkammermachzahl dienten die Konfigura-
tionen API-50-2 bis API-50-5. Die Brennkammermachzahl wird durch das Kontrakti-
onsverha¨ltnis der verwendeten Du¨sen bestimmt. Die verwendeten Kontraktionsver-
ha¨ltnisse variieren dabei zwischen 3,19 und 2,0. Diese Brennkammerkonfigurationen
sind so aufeinander abgestimmt, dass durch eine variable La¨nge des zylindrischen
Brennkammerteils auch bei unterschiedlichen Du¨senhalsdurchmessern eine a¨hnliche
charakteristische Brennkammerla¨nge L∗ gewa¨hrleistet ist. Somit kann ein Einfluss der
Aufenthaltszeit im Brennraum bei diesen Untersuchungen gering gehalten werden.
Bei diesen drei Konfigurationen wird ebenfalls das 100 mm-Messsegment verwendet
59
KAPITEL 3: Experimenteller Aufbau
und unmittelbar stromab des Einspritzkopfes und eines ungeku¨hlten HF-Messrings
positioniert.
Die Konfigurationen API-50-6 und API-50-7 wurden zur Untersuchung des Einflusses
des LOX-Strahldurchmessers genutzt. Sie bestehen jeweils aus dem 250 mm langen
zylindrischem Brennkammersegment (BK-E) und einer Du¨se mit einem Halsdurch-
messer von 28 mm. Auch bei diesen Konfigurationen wird unmittelbar stromab des
Einspritzkopfes ein HF-Messring eingesetzt.
3.2.2.2 Einspritzko¨pfe
Als Referenzeinspritzkopfkonfiguration fu¨r weitere Untersuchungen dient der in Ab-
bildung 3.5 dargestellte poro¨se Einspritzkopf. Mit diesem Einspritzkopf wurde die
Mehrzahl der Untersuchungen durchgefu¨hrt (Konfigurationen API-50-1 bis API-50-5).
Er besteht aus 68 Ro¨hrchen mit 1,5 mm und 2,0 mm Innen- bzw. Außendurchmesser
fu¨r die Einspritzung des flu¨ssigen Sauerstoffs und einer poro¨sen Stirnplatte fu¨r die
Wasserstoffeinspritzung. Als Material fu¨r die poro¨se Stirnplatte kommt Sinterbron-
ze zum Einsatz. Dieses Material mit einer offenen Porosita¨t von 42 % besteht aus
einzelnen Bronzeku¨gelchen (CuSn11), die durch einen isostatischen Sinterprozess
stoffschlu¨ssig verbunden werden. Zur Zu¨ndung dient bei allen hier beschriebenen Ein-
spritzkopfkonfigurationen (50 mm- und 80 mm-Skala) ein mit GOX/GH2 betriebener
Fackelzu¨nder. Die Zu¨ndflamme wird u¨ber ein Zu¨nderrohr mit 4 mm Innendurchmesser
durch den Einspritzkopf entlang der Brennkammerachse in den Brennraum geleitet.
Zur Charakterisierung des Einflusses des LOX-Strahldurchmessers stehen zwei weitere
poro¨se Einspritzko¨pfe zur Verfu¨gung. Abbildung 3.6 zeigt Frontalansichten der Injek-
toren API50-126 (obere Reihe) und API50-36 (untere Reihe). Diese Injektoren sind
mit 126 (Innendurchmesser: 1,1 mm) bzw. 36 LOX-Injektorro¨hrchen (Innendurchmes-
ser: 2,0 mm) ausgefu¨hrt. Die Anzahl und der Innendurchmesser der LOX-Injektoren
ergeben fu¨r beide Injektoren eine Gesamteintrittsfla¨che des Sauerstoffs, die nahe-
zu der der Basiskonfiguration API50-68 entspricht. Damit ist gewa¨hrleistet, dass
identische Betriebsbedingungen fu¨r alle beschriebenen Einspritzko¨pfe zu a¨hnlichen
Eintrittsgeschwindigkeiten der Treibstoffe fu¨hren. Die La¨nge der LOX-Injektoren
ist fu¨r alle Konfigurationen identisch. Die auf den LOX-Stahldurchmesser bezogene
dimensionslose La¨nge variiert zwischen 22,5 und 40,1. Die Injektordimensionen und
andere relevante Kenngro¨ßen aller verwendeten Einspritzko¨pfe auf der 50 mm-Skala
sind in Tabelle 3.2 aufgefu¨hrt.
In der rechten Spalte von Abbildung 3.6 sind die ROF-Verteilungen fu¨r die untersuch-
ten Einspritzkopfkonfigurationen auf der 50 mm-Skala dargestellt. Die urspru¨ngliche
Einspritzkopfkonfiguration API50-68 basiert auf einem schachbrettartigen Muster der
LOX-Injektoren, das an die runden Begrenzungen durch die Brennkammerwand und
den zentralen Zu¨nder angepasst wurde. Diese Verzerrungen fu¨hren zu einer leichten
Inhomogenita¨t in der Verteilung des Mischungsverha¨ltnisses u¨ber den Brennkammer-
querschnitt. Fu¨r die Einspritzkopfkonfigurationen API50-126 und API50-36 wurde
ein neues Verfahren zur Ermittlung des Musters der LOX-Injektoren verwendet (s.
60
3.2 Versuchshardware
-20 -10 0 10 20
-20
-10
0
10
20
X (mm)
Y
 (m
m
)
 
 
-100 %
-80 %
-60 %
-40 %
-20 %
0 %
20 %
40 %
60 %
80 %
100 %
-20 -10 0 10 20
-20
-10
0
10
20
X (mm)
Y
 (m
m
)
 
 
-100 %
-80 %
-60 %
-40 %
-20 %
0 %
20 %
40 %
60 %
80 %
100 %
-20 -10 0 10 20
-20
-10
0
10
20
X (mm)
Y
 (m
m
)
 
 
-100 %
-80 %
-60 %
-40 %
-20 %
0 %
20 %
40 %
60 %
80 %
100 %
Abbildung 3.6: Ansichten und ROF-Verteilungen der poro¨sen Einspritzko¨pfe auf
50 mm-Skala. Oben: API50-126, Mitte: API50-68, unten: API50-36
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API50 API50 API50
-68 -126 -36
Anzahl LOX-Injektoren NLOX 68 126 36
LOX-Strahldurchmesser dLOX (mm) 1,5 1,1 2,0
LOX-Eintrittsfla¨che relativ zu API50-68 (%) 100 99,7 94,1
Summe der LOX-Strahlumfa¨nge relativ zu
API50-68 (%)
100 135,9 70,6
LOX-Post Wandsta¨rke tLOX (mm) 0,25 0,25 0,3
LOX-Post La¨nge / dLOX 30 40,1 22,5
Stirnplattensta¨rke sFP (mm) 10 12 12
Minimale ROF-Abweichung (%) -29,9 -11,4 -5
Maximale ROF-Abweichung (%) 15,8 8 3,9
ROF-Inhomogenita¨t σROF 0,1842 0,1019 0,1711
Tabelle 3.2: Injektordimensionen der 50 mm-Einspritzko¨pfe
Abschnitt 3.2.1). Die resultierenden ROF-Verteilungen (Abbildung 3.6 oben rechts
und unten rechts) sind homogener als das der urspru¨nglichen Konfiguration API50-68.
Die ermittelten lokalen Mischungsverha¨ltnisse fu¨r diese drei Injektoren sind auch in
Abbildung 3.7 dargestellt. Die jeweiligen maximalen und minimalen Abweichungen
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Abbildung 3.7: Verteilung des lokalen Mischungsverha¨ltnisses u¨ber den Radius fu¨r
alle API50-Einspritzko¨pfe
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einzelner Injektoren werden durch Strichlinien angedeutet und sind auch in Tabelle
3.2 aufgefu¨hrt.
Die ermittelten Standardabweichungen fu¨r die drei betrachteten Injektorkonfigu-
rationen sind ebenfalls in Tabelle 3.2 aufgelistet. Den bei weitem geringsten Wert
der Standardabweichung weist dabei die Injektorvariante API50-126 auf. Die Ein-
spritzko¨pfe API50-68 und API50-36 liegen in einem a¨hnlichen Bereich. Trotz der
geringeren Anzahl an Injektoren ist die Inhomogenita¨t des API50-36-Einspritzkopfes
aufgrund der verbesserten Auslegungsmethodik geringer als die des urspru¨nglichen
Musters API50-68.
3.2.3 Brennkammerdurchmesser 80 mm
Flankierend zu den Versuchsreihen auf der 50 mm-Skala wurden ebenfalls Untersu-
chungen mit Brennkammern mit einem Innendurchmesser von 80 mm durchgefu¨hrt.
Die Verwendung von Brennkammern mit einem erho¨hten Innendurchmesser ermo¨g-
licht es, belastbarere Aussagen zum Auftreten von hochfrequenten Brennkammerinsta-
bilita¨ten zu treffen. Die erste transversale Mode ist die wahrscheinlichste Mode einer
hochfrequenten Instabilita¨t in einer Raketenbrennkammer. Fu¨r ga¨ngige Gaszusam-
mensetzungen ergibt sich ihre Frequenz zu ca. 11 kHz im Gegensatz zu 19 kHz im Fall
einer 50 mm-Brennkammer. Die Verringerung dieser charakteristischen Frequenz be-
gu¨nstigt die Anregung dieser Brennkammerinstabilita¨t und ermo¨glicht es so, kritische
Betriebszusta¨nde zu ermitteln. Die Verwendung von gro¨ßeren Brennkammerdurch-
messern erfordert bei a¨hnlichen Kontraktionsverha¨ltnissen und Brennkammerdru¨cken
wie bei den 50 mm-Versuchen einen entsprechend ho¨heren Treibstoffmassenstrom.
Dies wirkt sich negativ auf die maximal zu erzielende Testdauer und -kadenz pro
Versuchstag aus.
3.2.3.1 Brennkammerkonfigurationen
Fu¨r die Untersuchungen bei Hauptbrennkammer-typischen Betriebsbedingungen auf
der 80 mm-Skala wurde die Modellbrennkammer
”
D“ in verschiedenen Konfiguratio-
nen eingesetzt. A¨hnlich wie die zuvor beschriebenen Forschungsbrennkammern
”
B“
und
”
E“ ist Brennkammer
”
D“ modular aufgebaut. Die hauptsa¨chlich verwendeten
Standard-Brennkammersegmente sind jeweils 200 mm lang und weisen La¨ngskana¨le
zur Ku¨hlung auf. Die Segmente sind fu¨r eine Ku¨hlung mit Wasserstoff ausgelegt,
lassen sich aber auch als wassergeku¨hlte Segmente betreiben. Die in dieser Arbeit
beschriebenen Versuche wurden mit Wasserku¨hlung durchgefu¨hrt. Neben diesen
Hauptsegmenten kamen auch ku¨rzere (50 mm) Segmente zum Einsatz. Das Du¨sen-
segment wies bei allen Versuchen mit Brennkammer
”
D“ einen Halsdurchmesser
von 50 mm auf, was einem Kontraktionsverha¨ltnis von  = 2, 56 entspricht. Diese
Brennkammer wurde u. a. von Suslov et. al. beschrieben [68]. Fu¨r die Konfigurationen
Koax-80-1 und API-80-1 (s. Tabelle 3.4) wurden zwei Standardsegmente und ein
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Abbildung 3.8: Links: schematische Ansicht der Brennkammer Modell
”
D“ mit dem
Einspritzkopf API80-168 V2 in der Konfiguration API-80-3, rechts:
schematische Ansicht der Brennkammer Modell
”
I“ (Konfiguration
API-80-4)
HF-Messring verwendet, die Gesamtla¨nge des zylindrischen Teils der Brennkammer
betrug 418 mm und die charakteristische Brennkammerla¨nge L∗ 1126 mm. Die Kon-
figurationen API-80-2 und API-80-3 bestanden aus (vom Einspritzkopf stromab):
1) einem HF-Messring (API-80-3) bzw. einem Baﬄesegment mit integrierter HF-
Messtechnik (API-80-2), einem 50 mm-Segment, einem 200 mm-Standardsegment und
einem weiteren 50 mm-Segment (dargestellt in Abbildung 3.8). Die resultierende zylin-
drische Brennkammerla¨nge war in beiden Fa¨llen 318 mm mit einer charakteristischen
Brennkammerla¨nge von 870 mm. Die Auslegung der Brennkammer
”
D“ konzentrierte
sich auf eine Charakterisierung der Wandwa¨rmelasten in Umfangsrichtung. Eine
hochauflo¨sende Bestimmung des axialen Druckprofils (s. Abschnitt 3.4.3) ist mit
dieser Brennkammer nicht mo¨glich, weswegen fu¨r dieses Untersuchungsziel auf die
50 mm-Brennkammern (s. Abschnitt 3.2.2.1) zuru¨ckgegriffen wurde. Eine Bewertung
der Verbrennungseffizienz und der Verbrennungsrauigkeit ist jedoch mo¨glich. Fu¨r
die Bestimmung der Verbrennungseffizienz dienten entweder zwei Drucksensoren bei
x = 318 mm (Konfigurationen Koax-80-1 und API-80-1) oder ein Drucksensor bei
x = 307 mm (Konfigurationen API-80-2 und API-80-3).
Zur Unterdru¨ckung von Instabilita¨ten beim Betrieb des Injektormusters API80-168
V1 (s. Abschnitt 3.2.3.2) wurde ein wasserstoffgeku¨hltes Baﬄe entworfen, das in
Konfiguration API-80-2 den HF-Messring ersetzt. Die Aufgabe des Baﬄes besteht
darin, zum einen die akustischen Eigenschaften im injektornahen Bereich so zu
vera¨ndern, dass die Verbrennung nicht mit den akustischen Moden interagieren kann,
und zum anderen einer eventuellen Druckoszillation durch Reibungsverluste Energie
zu entziehen. Diese Verluste entstehen dabei durch Wirbelbildung an den Kanten des
Baﬄes. Der Einsatz von Baﬄes zur Sicherstellung der dynamischen Stabilita¨t ist von
vielen Triebwerken bekannt. Das bekannteste Baﬄe-Design ist sicherlich das Baﬄe
des F-1-Triebwerks. Neben der tangentialen Anordnung der Baﬄeflu¨gel ist auch die
La¨nge der einzelnen Flu¨gel entscheidend. Die Wirksamkeit der gesamten Anordnung
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ha¨ngt stark davon ab, ob ein ausreichend großer Teil der Wa¨rmefreisetzung – und
damit der mo¨glichen Interaktion mit den Eigenmoden der Brennkammer – in dem
von dem Baﬄe abgedeckten Brennkammerbereich stattfindet. Hinweise zur geeig-
neten Auslegung eines Baﬄes finden sich im NASA Report SP-8113 [8]. Wa¨hrend
der Versuche mit dem Injektormuster API80-168 V1 wurde wa¨hrend der instabilen
Betriebszusta¨nde eine Konzentration der akustischen Energie in der 1T-Mode be-
obachtetet. Fu¨r diesen Fall bieten sich radiale Baﬄe-Designs mit mindestens drei
Flu¨geln oder irregula¨re Auslegungen an. Als zusa¨tzliche Randbedingung musste das
existierende Injektormuster beru¨cksichtigt werden. Da die einzelnen LOX-Injektoren
im Vergleich zu anderen Injektorkonzepten sehr nah zueinander angeordnet sind,
war es unmo¨glich, ausreichend starke Baﬄeflu¨gel zwischen den Injektoren zu platzie-
ren. Es mussten daher nach Mo¨glichkeit ganze Reihen von Injektoren verschlossen
werden, um Platz fu¨r das Baﬄe zu schaffen. Das verwendete Baﬄe war ein leicht
aus dem Zentrum verschobenes, dreiflu¨geliges radiales Muster. In dieser Lage ließ
sich ausreichend Platz durch das Verschließen von Injektorreihen schaffen. Durch
die Verschiebung aus dem Zentrum heraus wurde ebenfalls sichergestellt, dass die
zentral eingeleitete Zu¨ndflamme ungesto¨rt in den Brennraum gelangen kann. Die
unsymmetrische Anordnung ko¨nnte daru¨ber hinaus auch die Wirksamkeit im Bereich
ho¨herer transversaler Moden erho¨hen. Die La¨nge der Flu¨gel wurde auf 50 mm festge-
legt. Vorangegangene Untersuchungen haben gezeigt, dass innerhalb dieser La¨nge
schon ein großer Teil des gesamten auftretenden Druckverlustes in der Brennkam-
mer (und damit auch der Wa¨rmefreisetzung) abgeschlossen ist (s. Abschnitte 4.2.2
und 4.4.2). Im Zentralbereich um das Zu¨ndgasrohr herum wurden Aussparungen
gelassen. Diese sollten sicherstellen, dass sich bei der Zu¨ndung ein mo¨glichst geringer
zeitlicher Zu¨ndverzug zwischen den einzelnen vom Baﬄe unterteilten Volumina ein-
stellt. Abbildung 3.9 zeigt auf der linken Seite die Einbaulage des Baﬄes mit dem
API80-168 V1 Injektormuster. In der Seitenansicht auf der rechten Seite erkennt
man die erwa¨hnten Aussparungen zur Verringerung des Zu¨ndverzugs. Die drei Flu¨gel
wurden auch konstruktiv voneinander getrennt, um die thermische Ausdehnung
wa¨hrend des Versuchs zu kompensieren. Die dunklen Punkte auf der Stirnfla¨che der
Flu¨gel sind die Austritte der Ku¨hlbohrungen. Jeder der drei Flu¨gel des Baﬄes wurde
wa¨hrend des Versuchs mit Wasserstoff bei ca. 100 K zur Ku¨hlung versorgt. Dieser
Wasserstoff trat danach an der Stirnfla¨che aus. A¨hnlich wie die HF-Messringe fu¨r die
Brennkammerkonfigurationen Koax-80-1, API-80-1 und API-80-2 wurde auch das
Baﬄe-Segment mit mehreren dynamischen Drucksensoren ausgestattet. Die 3 mm
durchmessenden Druckbohrungen sind ebenfalls in der Seitenansicht des Baﬄes zu
erkennen.
Fu¨r die U¨bertragung der API-Technologie auf das Anwendungsfeld Gasgenerator
bzw. Pre-burner wurde die Forschungsbrennkammer Modell
”
I“ entwickelt. Diese
Brennkammer ist in Abbildung 3.8 dargestellt. Dimensionierende Anforderungen
fu¨r diese Brennkammer waren zum einen ein mo¨glicher Brennkammerdruck von bis
zu 400 bar, wie er in Vorbrennkammern von Triebwerken mit gestufter Verbren-
nung (z. B. SSME, RD-170) auftritt. Auf der anderen Seite erlauben die geringen
thermischen Lasten bei dem niedrigen Mischungsverha¨ltnis die Verwendung von
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Abbildung 3.9: Baﬄesegment fu¨r API80-168 V1, links: Frontalansicht im eingebauten
Zustand, rechts: Seitenansicht
hochtemperaturfesten, nickelbasierten Sta¨hlen ohne zusa¨tzliche Ku¨hlungsmaßnah-
men. Um die Lebensdauer der Komponenten zu erho¨hen, wurden jedoch sowohl das
zylindrische Brennkammersegment als auch das Du¨sensegment mit La¨ngskana¨len
zur Ku¨hlung mit Wasser ausgefu¨hrt. Aufgrund der Begrenzung des maximalen LH2-
Massenstroms am Pru¨fstand P8 musste ein Du¨senhalsdurchmesser von 14 mm gewa¨hlt
werden, um die geforderten hohen Brennkammerdru¨cke zu erreichen. Daraus resul-
tiert ein Kontraktionsverha¨ltnis von c = 32, 4 und eine Brennkammermachzahl von
Ma = 0, 018 fu¨r typische Heißgaszusammensetzungen. Die hier beschriebene Brenn-
kammerkonfiguration API-80-4 besteht aus einem HF-Messring, einem zylindrischen
Brennkammersegment, einem Messsegment zur Bestimmung der Heißgasstratifikati-
on und dem Du¨sensegment. Die zylindrische Brennkammerla¨nge der Konfiguration
betra¨gt 300 mm. Die charakteristische Brennkammerla¨nge ist aufgrund des kleinen
Du¨senhalsdurchmessers mit L∗ = 10 m sehr hoch. Der zylindrische Brennkammerteil
war mit mehreren statischen Drucksensoren ausgestattet. Der fu¨r die Ermittlung
der Verbrennungseffizienz genutzte Sensor lag bei x = 200 mm. Die Messung von
hochfrequenten Druckschwankungen geschah mithilfe von drei im HF-Messring direkt
stromab des Einspritzkopfs verbauten Druckaufnehmern.
3.2.3.2 Einspritzko¨pfe
Die verwendeten Einspritzko¨pfe fu¨r die Versuche mit einer 80 mm-Brennkammer
wurden nach den gleichen Grundsa¨tzen wie die zuvor beschriebenen Einspritzko¨pfe
API50-36 bzw. API50-126 ausgelegt. Es wurden zwei Einspritzkopfmuster fu¨r die
Verwendung bei MCC-typischen Betriebsbedingungen entworfen: der urspru¨ngliche
Entwurf API80-168 (V1) und als direkte Weiterentwicklung das Muster API80-168
V2. Beide Einspritzkopfmuster sind auf der linken Seite in Abbildung 3.10 aufge-
fu¨hrt. Auf der rechten Seite sind die errechneten Mischungsverha¨ltnisverteilungen
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Abbildung 3.10: Ansichten und ROF-Verteilungen der poro¨sen Einspritzko¨pfe auf
80 mm-Skala. Oben: API80-168 V1, mitte: API80-168 V2 (Version
mit poro¨ser Stirnplatte aus Drahtgewebe), unten: API80-36 GG
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Koaxial- API80 API80 API80
Injektor -168 V1 -168 V2 -36 GG
Anzahl LOX-Injektoren NLOX 42 168 168 36
LOX-Strahldurchmesser dLOX / mm 3,0 1,5 1,5 1,5
LOX-Strahldurchmesser, Außenreihe
dLOX / mm
- 1,2 - -
LOX-Post Wandsta¨rke tLOX / mm 0,5
(Spitze: 0,2)
0,25 0,25 0,25
LOX-Post Wandsta¨rke, Außenreihe
tLOX / mm
- 0,3 - -
LOX-Post La¨nge / dLOX 22,67 30 30 30
H2-Schlitzbreite hH2 / mm 0,25 - - -
Stirnplattensta¨rke sFP / mm - 12 12
(24 mit
Drahtgewebe)
24
Injektor/Wand-Abstand
(ab Injektormitte) tI/W / mm
- 5,82 3,125 4,9
Minimale ROF-Abweichung / % - -36,9 -24,7 -5,38
Maximale ROF-Abweichung / % - 58,7 22,2 4,14
ROF-Inhomogenita¨t σROF - 0,448 0,178 0,171
Tabelle 3.3: Injektordimensionen der 80 mm-Einspritzko¨pfe
dargestellt. Tabelle 3.3 bietet einen U¨berblick u¨ber die wichtigsten Kenndaten dieser
beiden poro¨sen Einspritzko¨pfe. Erga¨nzend ist ein Koaxialinjektor aufgefu¨hrt, der als
Vergleichsmuster fu¨r die Bewertung der neuen poro¨sen Einspritzko¨pfe diente.
Diese Einspritzko¨pfe waren urspru¨nglich fu¨r die Verwendung mit einer transpirativ
geku¨hlten Brennkammer mit einer poro¨sen keramischen Liner-Struktur vorgesehen.
Im Rahmen der Entwicklung des Einspritzkopfes wurde daher von einem Triebwerks-
zyklus ausgegangen, der sowohl die poro¨sen Brennkammersegmente als auch den
Einspritzkopf mit Wasserstoff bei ca. 50 K versorgt. Die Versuche auf der 50 mm-Skala
wurden meistens bei einer Versorgungstemperatur von 105 K gefahren, die typisch ist
fu¨r Triebwerkszyklen, bei denen der Wasserstoff vor Eintritt in den Einspritzkopf als
Ku¨hlmedium der Regenerativku¨hlung der Brennkammer dient. Bei der Auslegung
der Einspritzko¨pfe fu¨r diese Versuchskonfiguration stand insbesondere der Schutz des
keramischen Liner-Materials im Vordergrund. Dieser Schutz sollte durch eine starke
Trimmung des Mischungsverha¨ltnisses zu niedrigen Werten in Brennkammerwandna¨-
he geschehen. Die lokalen Mischungsverha¨ltnisse fu¨r beide Einspritzkopfvarianten sind
in Abbildung 3.11 in Abha¨ngigkeit vom Abstand zur Brennkammerachse dargestellt.
Durch das Vertrimmen der Mischungsverha¨ltnisverteilung steht zum einen weniger
Sauerstoff zur Reaktion mit dem Wandmaterial zur Verfu¨gung. Zum anderen wird
die Temperatur des ausreagierten Gemischs in Brennkammerwandna¨he reduziert. In
Kombination mit der effusiven Ku¨hlung des poro¨sen Wandmaterials sollte damit die
Temperatur in Wandna¨he unterhalb der Reaktionstemperatur von Sauerstoff und
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Abbildung 3.11: Verteilung des lokalen Mischungsverha¨ltnisses u¨ber den Radius fu¨r
alle API80-Einspritzko¨pfe
Kohlenstoff gehalten werden. Die Trimmung wurde dabei auf zwei Wegen erreicht:
erstens wurde die a¨ußerste Reihe der Injektoren mit kleineren LOX-Ro¨hrchen ausge-
stattet als das restliche LOX-Injektormuster. In der a¨ußersten Injektorreihe wurden
Ro¨hrchen mit einem Innendurchmesser von 1,2 mm und einem Außendurchmesser von
1,7 mm verbaut. Die u¨brigen LOX-Injektorro¨hrchen wiesen die gleichen Abmessungen
wie die Ro¨hrchen des API50-68 Injektors (1,5 mm innen und 2,0 mm außen) auf.
Durch die Verkleinerung des Injektordurchmessers sollten kleinere LOX-Strukturen
erzeugt werden, die eine ku¨rzere Lebensdauer im Brennraum aufweisen und somit
schon vollsta¨ndig umgesetzt worden wa¨ren, bevor sie auf die Brennkammerwand tref-
fen wu¨rden. Erga¨nzend zu dieser Maßnahme wurde die a¨ußerste Reihe der Injektoren
mit einem erho¨hten Wandabstand ausgefu¨hrt. Dadurch wurde auch das gesamte
Muster zur Brennkammerachse hin komprimiert. Die starke U¨berho¨hung in der Mi-
schungsverha¨ltnisverteilung insbesondere fu¨r die Version 1 dieses Musters resultiert
direkt aus der Tatsache, dass mehr LOX-Injektoren – und damit LOX-Massenstrom –
auf der gleichen Eintrittsfla¨che fu¨r Wasserstoff konzentriert werden.
Wa¨hrend der Versuche mit der Einspritzkopfversion API80-168 V1 wurden wieder-
holt hochfrequente Brennkammerschwingungen angeregt, wobei die 1T-Mode jeweils
dominant war. Nach einer Analyse der Brennkammerbedingungen beim Auftreten
dieser Instabilita¨ten wurde als Antwort zum einen das neue Injektormuster API80-168
V2 und zum anderen ein Baﬄe fu¨r den Betrieb mit dem instabilen Injektormuster
API80-168 V1 entworfen (s. Abschnitt 3.2.3.1). Als eine Kernursache des Auftretens
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Bezeichnung Skala Einspritzkopf Du¨se Brennkammer
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API-50-1 50 API 68 1,5 28 1,1 3,19 300 1044
API-50-2
? ?
? ?
28
?
3,19 200 725
API-50-3 31,62 2,5 250 698
API-50-4 35,35 2,0 300 665
API-50-5 35,35 2,0 200 465
API-50-6 126 1,1 28 3,19 250 885
API-50-7 36 2,0 28 3,19 250 885
Koax-80-1 80 Koaxial 42 4,2 50 1,01 2,56 400 1126
API-80-1
?
API 168 1,5/1,2
? ? ?
400 1126
API-80-2
?
?
1,5/1,2 300 870
API-80-3 1,5 300 870
API-80-4 36 1,5 21 1,1 14,5 300 10000
Bezeichnung Skala HF-Messring Bemerkungen
API-50-1 50 X Basiskonfiguration
API-50-2
?
X }
Variation des Du¨senhalses bei a¨hnlichem L∗API-50-3 X
API-50-4 X
API-50-5 X Verku¨rzte Variante von API-50-4
API-50-6 X Injektor mit kleinerem LOX-Strahldurchmesser
API-50-7 X Injektor mit gro¨ßerem LOX-Strahldurchmesser
Koax-80-1 80 X Referenzkonfiguration mit Koaxialinjektor
API-80-1
?
X API80-168 V1 ohne Baﬄe
API-80-2 X API80-168 V1 mit Baﬄe
API-80-3 X Modifizierte Version API80-168 V2 ohne Baﬄe
API-80-4 X API fu¨r Gasgeneratoranwendungen
Tabelle 3.4: Brennkammerkonfigurationen
der Instabilita¨ten wurde die Ru¨ckzu¨ndung von nicht reagiertem Treibstoffgemisch
in der Randzone des Brennraums identifiziert, die nur durch das lokale Verlo¨schen
einzelner Injektoren in der a¨ußersten Injektorreihe erkla¨rbar war. Der große U¨ber-
schuss an Wasserstoff und dessen tiefe Temperatur (50 K) fu¨hrten zu Quenching an
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einem oder mehreren Injektoren (s. Abschnitt 4.5.2). Als Reaktion darauf wurden die
Maßnahmen zur Trimmung des Mischungsverha¨ltnisses teilweise zuru¨ckgenommen.
Der Wandabstand wurde wieder verringert und einheitliche Injektordurchmesser von
1,5 mm innen und 2,0 mm außen festgelegt. Dadurch stiegen das Mischungsverha¨ltnis
und damit auch die Verbrennungstemperatur im Randbereich des Brennraums an.
Diese Korrekturen fu¨hrten zu einer vollsta¨ndigen Eliminierung der zuvor beobachte-
ten Instabilita¨ten. Trotz der Korrekturen weist das Injektormuster API80-168 V2
immer noch ein deutlich geringeres Mischungsverha¨ltnis im Randbereich auf.
Das LOX-Injektormuster fu¨r eine Gasgenerator-Anwendung ist in der unteren Reihe
von Abbildung 3.10 dargestellt. Der Einspritzkopf API80-36 GG wurde speziell
fu¨r den Einsatz bei Mischungsverha¨ltnissen um und unter 1 ausgelegt. Der im
Vergleich zum LOX-Massenstrom hohe Wasserstoffmassenstrom in der Vorbrenn-
kammer ist typisch fu¨r Triebwerkszyklen wie den Gasgeneratorzyklus und die treib-
stoffreiche gestufte Verbrennung. Bei diesem Einspritzkopf wurde das Verha¨ltnis
von oxidator- zu treibstoffseitiger Eintrittsfla¨che so gewa¨hlt, dass die Eintrittsge-
schwindigkeiten der jeweiligen Komponenten grob denen bei den oben beschriebenen
80 mm-Einspritzko¨pfen fu¨r MCC-Anwendungen entsprechen. Das erfordert eine gegen-
u¨ber der O2-Eintrittsfla¨che deutlich vergro¨ßerte H2-Eintrittsfla¨che. Das resultierende
LOX-Injektormuster besteht aus nur 36 Injektoren mit den gleichen Maßen wie bei
der API80-168-V2-Injektorkonfiguration (innen: 1,5 mm, außen: 2,0 mm). Durch die
niedrige Verbrennungstemperatur bei dem geringen Mischungsverha¨ltnis wurde auf
eine Vertrimmung des Injektormusters verzichtet und stattdessen eine mo¨glichst
homogene ROF-Verteilung angestrebt. Dadurch wurde eine geringe Stratifizierung
der Temperaturverteilung des Heißgases erreicht. Dieser Parameter ist fu¨r Vorbrenn-
kammern von großer Bedeutung, da fu¨r eine nachgeschaltete Turbine eventuelle hot
spots dimensionierend sind.
3.2.4 Verwendete poro¨se Materialien
Fu¨r die getesteten Einspritzko¨pfe kamen zwei verschiedene Arten von poro¨sen Mate-
rialien fu¨r die Stirnplatte zum Einsatz. Bei allen Einspritzko¨pfen der 50 mm-Skala
und bei fru¨hen Einspritzkopfvarianten der 80 mm-Skala wurden Stirnplatten aus
einer poro¨sen Sinterbronze verwendet. Bei spa¨teren 80 mm-Einspritzko¨pfen sowohl
fu¨r MCC- als auch fu¨r GG/PB-Anwendungen kamen dagegen Stirnplatten aus einem
gesinterten Drahtgeflecht aus Edelstahl (Rigimesh-a¨hnlich) zum Einsatz. Bei der
Wahl eines geeigneten Materials fu¨r die Stirnplatte eines poro¨sen Injektors mu¨ssen
mehrere Faktoren beru¨cksichtigt werden.
• Permeabilita¨t
Die Permeabilita¨t der poro¨sen Struktur bestimmt den sich einstellenden Druck-
verlust bei Injektion. Er wird mittels der Forchheimergleichung (s. Gl. 2.35) aus
den Permeabilita¨tskoeffizienten α und β fu¨r die jeweiligen Zustro¨mbedingungen
bestimmt. Um einen geringen Druckverlust auch bei hohen Treibstoffvolumen-
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stro¨men zu erreichen, mu¨ssen die Permeabilita¨tskoeffizienten mo¨glichst groß
sein. Dies entspricht im Allgemeinen einer sehr poro¨sen Struktur. Die Permea-
bilita¨tskoeffizienten ko¨nnen mittels Durchstro¨mversuchen ermittelt werden. Sie
sind unabha¨ngig von dem gewa¨hlten Medium und dessen Stoffeigenschaften.
• Mechanische Stabilita¨t
Die mechanische Stabilita¨t eines solchen poro¨sen Materials ist im Vergleich
zu einem Vollmaterial stark reduziert. Je gro¨ßer die Porosita¨t des Materials,
desto sta¨rker wird die Struktur geschwa¨cht. Die mechanischen Eigenschaften
eines Stirnplattenmaterials werden insbesondere fu¨r gro¨ßere Durchmesser ent-
scheidend. Eine Vergro¨ßerung der Dicke des poro¨sen Materials erho¨ht zwar
die mechanische Stabilita¨t, vergro¨ßert aber auch die mechanischen Lasten auf
die Stirnplatte durch die damit einhergehende Erho¨hung des Druckverlustes.
Es muss fu¨r jedes poro¨se Material bei der Auslegung ein Optimum zwischen
einem minimalen Druckverlust und einer maximalen mechanischen Stabilita¨t
gefunden werden.
• Thermische Leitfa¨higkeit und maximale Betriebstemperatur
Die genauen thermischen Lasten, die auf die Stirnplatte einwirken, sind fu¨r po-
ro¨se Injektoren nur eingeschra¨nkt bekannt. Aufgrund der fla¨chigen Ausblasung
der gasfo¨rmigen Treibstoffkomponenten und des engen Abstandes der einzelnen
LOX-Injektoren ist nicht mit dem Auftreten von großen Rezirkulationszonen zu
rechnen, die heiße Reaktionsprodukte stromauf zur Stirnplatte transportieren.
Der Wa¨rmeeintrag aufgrund von Strahlung ist jedoch nicht zu vernachla¨ssigen.
Eine hohe Wa¨rmeleitfa¨higkeit des Materials fu¨hrt diese aufgenommene Wa¨rme
schneller in Richtung des Treibstoffsammlers ab. Der Wasserstoff kann dadurch
beim Durchstro¨men der poro¨sen Stirnplatte u¨ber einer gro¨ßeren Laufla¨nge
hinweg Wa¨rme aus der Struktur aufnehmen.
• Bearbeitbarkeit
Das Konzept der poro¨sen Injektion basiert auf der Verwendung einer großen
Anzahl kleiner LOX-Injektoren. Diese große Anzahl an notwendigen Bohrungen
muss in das Material gebracht werden, ohne dass die mechanische Stabilita¨t
des Materials u¨berma¨ßig stark verringert wird. Die spanende Bearbeitung
ist dabei aus Kostengru¨nden immer vorzuziehen. Alternativ ko¨nnen die Boh-
rungen auch (kostenintensiv) mithilfe von Erodiertechniken eingebracht werden.
Ein mo¨gliches Stirnplattenmaterial ist Sinterbronze. Das Ausgangsmaterial dieser
Struktur ist Bronze (CuSn12-C), das eine gute thermische Leitfa¨higkeit mit sehr guter
chemischer Besta¨ndigkeit und Korrosionsbesta¨ndigkeit verbindet. Bei einer Sinter-
bronze wird eine Schu¨ttung aus Bronzeku¨gelchen bis knapp unter den Schmelzpunkt
erhitzt. Dabei entsteht durch Diffusion an den Kontaktstellen eine stoffschlu¨ssi-
ge Verbindung. Die entstehende Struktur besitzt eine Porosita¨t und Porengro¨ße
in Abha¨ngigkeit von der Gro¨ße und Streuung der verwendeten Bronzeku¨gelchen.
Die fu¨r die beschriebenen Einspritzko¨pfe verwendete Sinterbronze stammt von der
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3 Bestimmung der Werkstoffkennwerte von SIKA-B 32
(a) SIKA-B 100
(b) SIKA-B 150
(c) SIKA-B 200
Abbildung 3.1: Mikroskopaufnahmen der Sinterbronze SIKA-B nach dem Sinterprozess
Abbildung 3.12: Stirnplattenmaterial aus SIKA-B 150, links: Mikroskopansicht [34],
rechts: Ho¨henprofil
Firma
”
GKN Sinter Metals GmbH“ und wird unter der Bezeichnung SIKA-B 150
vertrieben. In Abbildung 3.12 sind zwei Ansichten dieses Materials unter dem Mi-
kroskop dargestellt. Man erkennt deutlich die gesinterten Kontaktstellen. Durch
die Bandbreite der Durchmesser der verwendeten Bronzeku¨gelchen ist die gesamte
Anordnung unregelma¨ßig. Die zum Brennraum hin offenen Kana¨le unterscheiden sich
daher in Gro¨ße und Ausrichtung. Der Wasserstoff tritt hier mit einer stochastisch
verteilten Orientierung in den Brennraum ein. Fu¨r die poro¨se Sinterbronze wurden
die Permeabilita¨tskonstanten mithilfe eines Durchflusspru¨fstands ermittelt [34].
In der ga¨ngigen Konstruktionsform des poro¨sen Injektors wird die poro¨se Stirnplatte
lediglich am Rand gelagert. Bei gro¨ßeren Brennkammerdurchmessern steigen der
maximale Abstand zur Einspannstelle und damit das maximale Biegemoment, das auf
die Struktur wirkt. Daru¨ber hinaus wird die Struktur durch die Injektorbohrungen
geschwa¨cht. Bei den ersten Varianten von API-Einspritzko¨pfen auf der 80 mm-Skala
Abbildung 3.13: Stirnplattenmaterial aus Drahtgewebe, links: Mikroskopansicht,
rechts: Ho¨henprofil
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Sinterbronze Drahtgewebe
SIKA-B 150 PACO
Permeabilita¨tskoeffizient α / 10−12 m2 248 1/ 36,3 2 -13,8 3
Permeabilita¨tskoeffizient β / 10−7 m 643 1/ 502,1 2 1110 3
Porosita¨t / % 441/ 41,2 571
1 Herstellerangaben
2 Berechnet aus Kaltgasversuch [34]
3 Berechnet aus Heißgasversuch
Tabelle 3.5: Materialeigenschaften der verwendeten Stirnplattenmaterialien
wurden ebenfalls Stirnplatten aus poro¨ser Sinterbronze verwendet. Es kam nach
mehreren Versuchen zu einer Rissbildung im Material. Die Verwendung einer gro¨ße-
ren Materialsta¨rke wirkt diesem Problem entgegen. Fu¨r diese Anwendung ist diese
Lo¨sung allerdings nicht praktikabel, da eine Verdickung der Stirnplatte den sich
einstellenden Druckverlust u¨berproportional ansteigen la¨sst. Zum einen erho¨ht dies
die mechanische Belastung des Materials. Zum anderen ist ein erho¨hter Druckverlust
aus Sicht des Gesamtsystems Triebwerk nicht erwu¨nscht. Daher wurde nach einem
Material gesucht, das ein besseres Verha¨ltnis von Permeabilita¨t und mechanischer
Stabilita¨t aufweist.
Fu¨r spa¨tere Versionen der poro¨sen Injektoren auf der 80 mm-Skala wurde fu¨r die
Stirnplatten ein Material bestehend aus mehreren Lagen eines Drahtgeflechts verwen-
det. Dabei werden zuna¨chst Matten aus Metalldra¨hten mit zwei unterschiedlichen
Drahtsta¨rken gewoben und anschließend miteinander versintert. Dieses Material wird
von dem US-amerikanischen Hersteller
”
Pall Corporation“ unter der Bezeichnung
”
Rigimesh R©“ vertrieben und dient auch als Stirnplattenmaterial fu¨r das SSME und
das RL-10. In diesen Triebwerken dient dieses Material allerdings nur als Medium
fu¨r einen Ku¨hlmassenstrom, der die Stirnplatte selbst schu¨tzen soll. In Deutschland
bietet die Firma
”
PACO Paul GmbH & Co.“ ein a¨hnliches Material an. Solche
Metallgewebe lassen sich durch die Anzahl der miteinander versinterten Matten,
deren Gelegeform und die verwendeten Drahtsta¨rken bzw. die Anzahl der Dra¨hte
in den verschiedenen Richtungen (
”
Schuss“ und
”
Kette“) charakterisieren. Bei dem
verwendeten Material sind die einzelnen Drahtmatten in einer Leinwandbindung (engl.
plain weave) mit 64 Schuss- und 12 Kettdra¨hten pro Zoll angeordnet. Eine Platte
des Rohmaterials besteht aus jeweils 16 einzelnen versinterten Matten, was in einer
Gesamtdicke von ca. 12 mm resultiert. Die Dra¨hte bestehen aus dem Edelstahl V4A
(Werkstoff-Nr. 1.4401 bzw. 316L). In vorangegangenen Versuchen mit Injektoren mit
Sinterbronzestirnplatten wurden keine Verfa¨rbungen oder sonstige Bescha¨digungen
festgestellt, die auf einen erho¨hten Wa¨rmeeintrag in die Struktur schließen lassen.
Die Wa¨rmeleitfa¨higkeit des Materials ist entgegen der urspru¨nglichen Annahmen
von geringerer Bedeutung. Daher wurde bei der Materialwahl der Fokus auf die
mechanischen Festigkeitswerte und nicht auf die thermische Leitfa¨higkeit gelegt. Ab-
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bildung 3.13 zeigt Nahaufnahmen dieses Materials. Der Vorteil dieses Metallgewebes
gegenu¨ber der Sinterbronze besteht in der hohen Festigkeit und der vergleichsweise
hohen Permeabilita¨t. Sofern ein Draht nicht durch eine Injektorbohrung unterbrochen
wurde, zieht er sich u¨ber die gesamte Ausdehnung der Stirnplatte. Die mechanische
Bearbeitung dieses Drahtgewebes gestaltet sich schwieriger als die der Sinterbronze.
Beim Einbringen der Injektorbohrungen kann es leicht passieren, dass der Bohrer
einen Draht nicht klar durchtrennt, sondern teilweise aus dem Material zieht. Fu¨r
feinere Bearbeitungsschritte wie die einzelnen Injektorbohrungen wurde daher auf
ein Erodierverfahren zuru¨ckgegriffen.
Die relevanten Permeabilita¨tsdaten der beiden Materialien sind in Tabelle 3.5 zusam-
mengefasst. Im Falle der Sinterbronze wurde die Materialparameter von Konopka
[34] an einem Durchflusspru¨fstand vermessen. Fu¨r das Drahtgewebe stehen diese
Daten nicht zur Verfu¨gung. Die pra¨sentierten Permeabilita¨tskonstanten wurden aus
Massenstrom- und Druckverlustdaten mehrerer Heißgasversuche ermittelt. Wa¨hrend
in den Kaltgasversuchen fu¨r die Sinterbronze das durchstro¨mende Medium keinen
nennenswerten Temperaturanstieg aufweist, muss davon ausgegangen werden, dass
sich der Wasserstoff im Heißgasfall vor dem Eintritt in den Brennraum erwa¨rmt hat.
Fu¨r die Ermittlung der Permeabilita¨tskonstanten wird eine Temperaturverteilung in
der poro¨sen Struktur angenommen.
3.2.5 Messtechnik
Bei der Messung der Dru¨cke am Triebwerk wird zwischen statischen und dynami-
schen Druckmessungen unterschieden. Unter der Messung eines dynamischen Drucks
versteht man in diesem Zusammenhang die Aufzeichnung von hochfrequenten Druck-
schwankungen mit Aufzeichnungsfrequenzen von bis zu 100 kHz. Diese Messungen
sind zur Detektion von hochfrequenten Verbrennungsinstabilita¨ten unerla¨sslich. Dabei
wurden im Brennraum Drucksensoren des Typs Kistler 6053CC60 eingesetzt. Die Sen-
soren wurden dabei in einen HF-Messring unmittelbar stromab der Injektionsebene
eingebaut. Zum einen ist diese axiale Position besonders interessant fu¨r die Messung
des dynamischen Drucks, und zum anderen treten an dieser Stelle Temperaturen
an der Brennkammerwand auf, die nicht zur sofortigen Zersto¨rung der Messtechnik
fu¨hren. Eine wandbu¨ndige Montage (flush mounted) der Drucksensoren ist fu¨r die
Auswertung des dynamischen Drucksignals optimal. Die ungeku¨hlten Drucksensoren
6053CC60 wu¨rden bei dieser Einbauform jedoch mit hoher Wahrscheinlichkeit be-
scha¨digt bzw. zersto¨rt werden. Daher werden diese Sensoren leicht zuru¨ckgezogen,
und es entsteht eine Kavita¨t zwischen der Spitze des Sensors und dem Brennraum.
Je nach Ausfu¨hrung des Messrings betrug die La¨nge dieser Kavita¨t zwischen 3 bis
10 mm, ihr Durchmesser lag bei 3 mm.
Der statische Druck an verschiedenen Stellen des Brennraums ist eine wichtige Infor-
mation zur Beschreibung des aus der Verbrennung resultierenden Stro¨mungsfeldes.
Fu¨r die Ermittlung der Verbrennungseffizienz ist der Brennkammerdruck stromauf
der Du¨senkontraktion entscheidend. Ein Messfehler an dieser Stelle geht direkt in
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den ermittelten Wert der Verbrennungseffizienz ein. Die Drucksensoren werden nicht
direkt an der Brennkammerwand montiert, sondern u¨ber Kapillarbohrungen mit
einem minimalen Durchmesser von 0,5 mm mit dem Brennraum verbunden. Die
thermischen Belastungen der einzelnen Sensoren lassen sich auf diese Weise gering
halten und die Beru¨cksichtigung von Temperatureinflu¨ssen auf die Messgenauigkeit
ist nicht notwendig. Die Druckbohrungen sind stets senkrecht zur Brennkammerach-
se bzw. Hauptstro¨mungsrichtung angeordnet, so dass Abweichungen aufgrund von
Staudruckeinflu¨ssen vermieden werden.
Fu¨r die Messung des axialen Druckprofils in der Brennkammer wurden hochpra¨zise
Sensoren verschiedener Hersteller verwendet. In den Bereichen des erwarteten maxi-
malen Druckgradienten und fu¨r die Messung des statischen Drucks am Du¨seneintritt
wurden Sensoren mit einem Messbereich von 100 bar verwendet, was dem maximal
erwarteten Brennkammerdru¨cken fu¨r alle hier beschriebenen Testsequenzen entspricht.
Diese Sensoren weisen laut Herstellerangaben eine Kennlinienabweichung zwischen
±0,08 % und ±0,2 % vom Endwert auf. In vergangenen Jahren durchgefu¨hrte Unter-
suchungen am P8 haben ergeben, dass die Messketten der statischen Druckaufnehmer
eine Abweichung von weniger als ±0,03 % vom Endwert aufweisen. Fu¨r die oben er-
wa¨hnten 100 bar-Sensoren ergibt sich also ein erwarteter Messfehler der Sensoren und
der angeschlossenen Messketten von ±0,11 . . .±0,23 % vom Endwert oder maximal
±0,23 bar. Die Aufzeichnungsfrequenz fu¨r alle statischen Druckmessungen lag bei
100 Hz.
Fu¨r die Temperaturmessung kommen Thermoelemente vom Typ K zum Einsatz.
In Bereichen der Brennkammer, in denen a¨ußerst niedrige Temperaturen erwartet
werden, werden Klasse-3-Thermoelemente verwendet. Zu diesen Bereichen geho¨-
ren die Treibstoffzufu¨hrleitungen und die Treibstoffsammler sowie Messpunkte im
Brennraum selber, die unmittelbar stromab der Injektionsebene liegen. Fu¨r diese
Messpunkte wurden Thermoelemente durch den HF-Messring 5 mm stromab der
Injektionsebene in den Brennraum gefu¨hrt. An dieser Position ko¨nnen Temperaturen
unter 100 K auftreten. Die Messgenauigkeit der Klasse-3-Thermoelemente ist mit ±
2,5 K angegeben. Fu¨r die Temperaturmessungen im restlichen Brennkammerbereich
(Wandtemperaturmessungen, Ku¨hlwassertemperaturmessungen) werden Klasse-1-
Thermoelemente eingesetzt. Diese weisen laut Herstellerangaben eine Genauigkeit
von ± 1,0 K auf.
Die Massenstrommessung am Pru¨fstand P8 geschieht u¨ber eine Volumenstrommes-
sung mit Messturbinen. Aus diesen ermittelten Volumenstro¨men und hinterlegten
Dichtewerten fu¨r die Treibstoffkomponenten werden die Massenstro¨me ermittelt. Die
Fehlerbereiche dieser Messung sind in Abschnitt 3.1 aufgefu¨hrt. Da sich der Stickstoff
aus der Tankbedru¨ckung zum Teil im LOX-Massenstrom lo¨st, muss diese Messung
nachtra¨glich korrigiert werden (s. Abschnitt 3.4.1.2).
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3.3 Ziele der Testkampagnen und
Betriebsbedingungen
Zur Charakterisierung des Einspritzkonzeptes wurde ein Versuchsprogramm ent-
wickelt und erfolgreich realisiert. Diese Versuchskampagnen ermo¨glichten es, den
Einfluss der wichtigsten Betriebsparameter zu bestimmen. Im Folgenden werden die
Testziele der einzelnen Versuchskampagnen und die dabei untersuchten Lastpunkte
beschrieben. Die Testkampagnen 1 bis 3 bescha¨ftigten sich mit der Identifizierung von
dominanten Parametern der Treibstoffaufbereitung fu¨r die poro¨sen Einspritzko¨pfe.
Diese drei Testkampagnen wurden mit einer Versuchshardware mit einem Brenn-
kammerdurchmesser von 50 mm durchgefu¨hrt. In der ersten Testkampagne sollte der
Einfluss
”
klassischer“ Einflussgro¨ßen wie das Impulsstrom- und Geschwindigkeitsver-
ha¨ltnis der Treibstoffe durch Drosselung quantifiziert werden. Die anschließenden
Testkampagnen bescha¨ftigten sich mit dem Einfluss geometrischer Gro¨ßen der Brenn-
kammer (Kampagne 2) und des Einspritzkopfs (Kampagne 3).
In den Testkampagnen 4 und 5 wurde die Skalierung des Einspritzkopfkonzeptes auf
einen Brennkammerdurchmesser von 80 mm untersucht. Wa¨hrend die Testkampagnen
1 bis 3 auch in dieser Reihenfolge durchgefu¨hrt wurden, fanden die 80 mm-Kampagnen
teilweise parallel zu den Tests auf der 50 mm-Skala statt.
3.3.1 Testkampagne 1: Einfluss der Injektionsbedingungen und
Drosselung
Konventionelle Einspritzverfahren wie z. B. Koaxialinjektoren sind bezu¨glich der
Qualita¨t der Treibstoffaufbereitung und ihres Stabilita¨tsverhaltens abha¨ngig von
den Injektionsbedingungen (s. Abschnitt 2.3). Unter diesem Sammelbegriff werden
die Eintrittsgeschwindigkeiten der Treibstoffkomponenten, ihre Dichten und die dar-
aus resultierenden charakteristischen Kenngro¨ßen wie das Geschwindigkeits- und
Impulsstromverha¨ltnis verstanden. Diese Injektionsbedingungen resultieren aus der
jeweiligen Injektorgeometrie, dem gewa¨hlten Brennkammerdruck und Mischungs-
verha¨ltnis sowie aus den Zufu¨hrbedingungen der Treibstoffe (Injektionstemperatur).
Es ist daher naheliegend, in einer ersten Testkampagne zuna¨chst eine Referenzkon-
figuration bei verschiedenen Betriebspunkten zu untersuchen, um die Sensitivita¨t
des Einspritzkopfes im Hinblick auf die Injektionsbedingungen zu bestimmen. Als
Referenzkonfiguration wurde die Brennkammerkonfiguration API-50-1 mit dem poro¨-
sen Einspritzkopf API50-68 gewa¨hlt (s. Abschnitt 3.2.2.2). Dieser Einspritzkopf ist
mit 68 LOX-Injektoren mit einem Innendurchmesser von 1,5 mm ausgestattet. Diese
Injektorabmaße bilden auch die Referenzgro¨ße fu¨r spa¨tere Skalierungen auf gro¨ßere
Brennkammerdurchmesser.
Fu¨r eine festgelegte Brennkammer- und Einspritzkopfgeometrie ist es nicht mo¨glich,
alle Einflussparameter unabha¨ngig voneinander zu variieren. Eine reine Drosselung des
Triebwerks (Brennkammerdruckreduktion durch Senkung des Treibstoffmassenstroms
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bei gleichbleibendem Mischungsverha¨ltnis) fu¨hrt aufgrund der Stoffeigenschaften von
LOX und H2 unmittelbar zu einer Variation der Geschwindigkeitsverha¨ltnisse am
Einspritzkopf. Fu¨r LPRE mit der Treibstoffkombination LOX/H2 liegt der Sauerstoff
flu¨ssig bzw. u¨berkritisch und weitgehend inkompressibel vor. Der Wasserstoff gilt bei
einem Druck oberhalb von 13 bar als u¨berkritisches Fluid hoher Kompressibilita¨t.
Bei einer Reduktion des Druckniveaus verringert sich u¨berwiegend die H2-Dichte. Da
sich der beno¨tigte H2-Massenstrom ebenfalls proportional zum Brennkammerdruck
verringert, bleibt der Volumenstrom und damit auch die H2-Eintrittsgeschwindigkeit
nahezu konstant. Die LOX-Eintrittsgeschwindigkeit verha¨lt sich jedoch proportional
zum Brennkammerdruckniveau. Mit einer Drosselung geht daher eine Variation des
Geschwindigkeitsverha¨ltnisses von Oxidator (O) zu Treibstoff (F) VROF und des
entsprechenden Impulsstromverha¨ltnisses MROF einher.
Die Drosselung eines poro¨sen Einspritzkopfes wurde auf zwei verschiedene Weisen
untersucht. Zum einen als kontinuierliche Drosselung in Form einer Brennkammer-
druckrampe bei konstantem Mischungsverha¨ltnis. Und zum anderen als eine Abfolge
von Druckstufen. Die kontinuierliche Drosselung bietet den Vorteil, dass das Auftreten
von kritischen Zusta¨nden (z. B. Instabilita¨ten) genau bestimmt werden kann. Bei
der Auswertung der so gewonnenen Daten mu¨ssen jedoch einige Besonderheiten
beru¨cksichtigt werden. Durch den sich besta¨ndig a¨ndernden Lastpunkt befindet sich
die Brennkammer streng genommen wa¨hrend der Rampe nicht in einem vollsta¨n-
digen thermischen Gleichgewicht. Daru¨ber hinaus stimmt fu¨r diese Betriebsart der
gemessene Brennstoffmassenstrom nicht mit dem zu diesem Zeitpunkt tatsa¨chlich in
den Brennraum eingespritztem Massenstrom u¨berein, da die Massenstrommessung
einige Meter stromauf des Einspritzkopfes stattfindet. Bei einer abfallenden Rampe
wird daher z. B. ein kleinerer Massenstrom gemessen als der, der zu einem bestimm-
ten Zeitpunkt in den Brennraum eingespritzt und verbrannt wird. In diesem Fall
wird der theoretische Totaldruck zu niedrig berechnet, und der daraus resultierende
berechnete Wirkungsgrad ist zu hoch. Dieser Effekt wird im Fall des inkompressiblen
Sauerstoffs umso sta¨rker, je niedriger der Lastpunkt und damit der Treibstoffmassen-
strom ist, da auch die Geschwindigkeit in der Leitung sinkt und die Zeit zwischen
Messung und Eintritt in den Brennraum la¨nger wird. Aus diesen Gru¨nden ist es
vorteilhaft, eine solche Rampe mit einer sehr geringen Steigung auszufu¨hren. Der
Lastpunkt kann dann als quasi-stationa¨r angenommen werden. In Abbildung 3.14
ist eine solche langsame Rampe dargestellt. Der Druck wurde hier um 70 bar in
70 s gesenkt, der Druckgradient betra¨gt -1 bar/s. Diese Rate wurde als klein genug
angesehen, um von quasi-stationa¨ren Bedingungen ausgehen zu ko¨nnen. Alternativ zu
diesem Rampentest wurde das Verhalten bei Drosselung in Testla¨ufen mit diskreten
Betriebspunkten untersucht. Abbildung 3.15 zeigt zwei Testla¨ufe mit Variation des
Brennkammerdrucks.
Sowohl der Versuch mit kontinuierlicher Drosselung als auch die Stufen-Versuche
wurden mit der Konfiguration API-50-1 und GH2 bei ca. 105 K durchgefu¨hrt. Die
Eintrittstemperatur des flu¨ssigen Sauerstoffs lag in dieser Kampagne und in allen
weiteren in dieser Arbeit beschriebenen Testkampagnen zwischen 110 und 120 K.
Der untersuchte Druckbereich fu¨r die Drosselung erstreckte sich von unterkritischen
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Abbildung 3.14: Beispiel einer kontinuierlichen Drosselung mit konstantem ROF
Bedingungen bei 30 bar bis zu weit u¨berkritischen Bedingungen bei 100 bar. Das
Mischungsverha¨ltnis lag bei diesen Versuchen bei ROF = 5 und wurde nicht variiert.
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Abbildung 3.15: Beispiel einer Drosselung in diskreten Schritten mit konstantem
ROF
3.3.2 Testkampagne 2: Einfluss der Brennkammermachzahl und
L∗-Einfluss
Neben den Injektionsbedingungen unmittelbar am Injektoraustritt kann auch die
sich ausbildende Brennkammerhauptstro¨mung einen dominierenden Einfluss auf
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Konfiguration API-50-2 API-50-3 API-50-4 API-50-5
Du¨senhalsdurchmesser (mm) 28 31,62 35,35 35,35
Brennkammerkontraktionsverha¨ltnis 3,19 2,5 2,0 2,0
Machzahl am Du¨seneintritt 0,182 0,234 0,296 0,296
Geschwindigkeit am Du¨seneintritt (m/s ) 300 385 485 485
Charakteristische Brennkammerla¨nge (mm) L∗ 725,4 697,8 664,7 464,8
La¨nge bis zum Du¨senhals (mm) 239 289 341 241
Mittlere Aufenthaltszeit (ms) 1,19 1,06 0,94 0,74
Tabelle 3.6: Gewa¨hlte Brennkammerkontraktionsverha¨ltnisse und zugeho¨rige Du¨sen-
eintrittsmachzahlen und -geschwindigkeiten (fu¨r κ = 1, 15)
die Treibstoffaufbereitung haben. Fu¨r ein Anfachen der Zersta¨ubung bzw. Durch-
mischung stromab des Injektors kommt als treibender Faktor die beschleunigende
Heißgasstro¨mung infrage. Diese Heißgasstro¨mung wird von der mittleren Injekti-
onsgeschwindigkeit auf einen Endwert beschleunigt, der im Wesentlichen vom Kon-
traktionsverha¨ltnis der Du¨se (c = ABK/At) bestimmt wird. Diese Geschwindigkeit
am Du¨seneintritt ist nahezu unabha¨ngig vom gewa¨hlten Brennkammerdruck und
nur schwach beeinflusst vom Mischungsverha¨ltnis. Die Du¨seneintrittsgeschwindigkeit
uEoC stellt die ho¨chste mittlere Geschwindigkeit in axialer Richtung dar, die im
Brennraum vor der Du¨senkontraktion auftritt. Die Differenzgeschwindigkeit zwischen
uEoC und der LOX-Eintrittsgeschwindigkeit uO,Inj stellt ein Maß fu¨r die maximale Dif-
ferenzgeschwindigkeit am LOX-Strahl bzw. an LOX-Ligamenten dar. Diese maximale
Differenzgeschwindigkeit bestimmt den Wert der fu¨r den Strahlzerfall entscheidenden
Weberzahl:
We =
ρg · (uEoC − uO,Inj)2 · d
σ
(3.5)
Durch die Wahl unterschiedlicher Kontraktionsverha¨ltnisse der Brennkammer la¨sst
sich die Du¨seneintrittsgeschwindigkeit u¨ber einem weiten Bereich variieren, und es
kann so ihr Einfluss auf die Treibstoffaufbereitung ermittelt werden.
Zur Untersuchung dieses Einflusses wurden die Brennkammerkonfigurationen mit
unterschiedlichen Kontraktionsverha¨ltnissen API-50-2, API-50-3 und API-50-4 (s.
Tabelle 3.4) im Druckbereich von 30 bis 100 bar bei einem Mischungsverha¨ltnis von
ROF = 5 getestet. Die Treibstoffeintrittstemperaturen lagen im gleichen Bereich wie
die der Testkampagne 1 (TH2 = 105 ± 5 K, TO2 = 115 ± 5 K). Tabelle 3.6 entha¨lt
die dazugeho¨rigen Machzahlen und Heißgasgeschwindigkeiten, die sich am Du¨senein-
tritt einstellen. Dabei wurde ein Isentropenkoeffizient des Heißgasgemischs von 1,15
zugrunde gelegt. Dieser Wert ergibt sich aus einer Gleichgewichtsrechnung fu¨r eine
H2/O2-Verbrennung bei einem Mischungsverha¨ltnis von ROF = 5.
Durch eine Verla¨ngerung der zylindrischen Brennkammerla¨nge bei ho¨heren Du¨senein-
trittsmachzahlen kann die charakteristische Brennkammerla¨nge L∗ und damit die
mittlere Aufenthaltszeit der Treibstoffe im Brennraum konstant gehalten werden. Die
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Abbildung 3.16: Betriebspunkte bei Variation des Du¨senhalsquerschnitts. Die Kon-
turlinien bezeichnen den Brennkammerdruck in bar, waagerechte
Linien entsprechen einem Betriebspunktwechsel bei konstantem
Du¨senhalsquerschnitt.
Brennkammerla¨nge konnte bei dieser beschriebenen Testkampagne nur in Schritten
von 50 mm angepasst werden. Dies fu¨hrt dazu, dass die charakteristische Brennkam-
merla¨nge nicht exakt konstant gehalten werden konnte. Die notwendige Korrektur
des ermittelten Totaldrucks in der Brennkammer nach der in Abschnitt 3.4.1.5 be-
schriebenen Vorgehensweise ermo¨glicht den Vergleich dieser drei Konfigurationen.
Im Anschluss an die Versuche mit den Konfigurationen API-50-2 bis -4 wurde
die Brennkammer im Vergleich zur Konfiguration API-50-4 um 100 mm geku¨rzt
(Konfiguration API-50-5), um den Einfluss der charakteristischen Brennkammer-
la¨nge zu ermitteln. Die charakteristische Brennkammerla¨nge liegt fu¨r API-50-5 bei
L∗ = 465 mm im Vergleich zu L∗ = 665 mm fu¨r die Vergleichskonfiguration API-50-
4. Fu¨r diesen Vergleich wurden fu¨r beide Konfigurationen die oben beschriebenen
Brennkammerdruckstufen zusa¨tzlich zu einem Mischungsverha¨ltnis von ROF = 5
auch bei ROF = 4 und 6 gefahren. Die Versuche wurden als Abfolgen unterschied-
licher Brennkammerdruckstufen bei konstantem Mischungsverha¨ltnis durchgefu¨hrt
(vgl. Abschnitt 3.3.1). Die fu¨r die kontinuierliche Drosselung beschriebene Pro-
blematik tritt bei diesen Stufenversuchen nicht auf. Durch die Vergro¨ßerung des
Du¨senhalsdurchmessers werden fu¨r gleiche Brennkammerdru¨cke entsprechend gro¨ßere
Treibstoffmassenstro¨me beno¨tigt. Dies fu¨hrt dazu, dass die Injektionsgeschwindig-
keiten entsprechend des gesteigerten Massenstroms steigen. Dieser Zusammenhang
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wird aus Abbildung 3.16 ersichtlich. Anstelle des Kontraktionsverha¨ltnisses ist hier
direkt die Geschwindigkeit der ausreagierten Heißgasstro¨mung dargestellt. Durch
leichte Variationen der Heißgaseigenschaften bei steigendem Druck verlaufen die
horizontalen Linien konstanten Kontraktionsverha¨ltnisses nicht exakt entlang eines
Heißgasgeschwindigkeitswertes. Die Variation des Kontraktionsverha¨ltnisses erlaubt
es, unterschiedliche Einspritzgeschwindigkeiten bei identischen Brennkammerdru¨cken
und Mischungsverha¨ltnissen zu untersuchen. Dies entspricht den Versuchsarten I, II
und III in Abbildung 3.16. Neben der Variante der konstanten Druckstufen wurden
Versuche mit jeweils konstanten LOX-Eintrittsgeschwindigkeiten gefahren (Ziffern I,
IV und V). In dieser Konfiguration la¨sst sich die Drosselung des Einspritzkopfes bei
konstanten LOX-Eintrittsgeschwindigkeiten bewerten.
3.3.3 Testkampagne 3: Einfluss des Injektordurchmessers
Ein wesentlicher Parameter des Strahlzerfalls ist der Durchmesser des zu zersta¨u-
benden Flu¨ssigkeitsstrahls. Dieser Parameter ist mitentscheidend fu¨r die Gro¨ße der
entstehenden Ligamente. Die oben beschriebenen Testkampagnen 1 und 2 konzen-
trierten sich auf den Einspritzkopf API50-68, der mit 68 LOX-Injektoren mit einem
Innendurchmesser von 1,5 mm ausgefu¨hrt ist. Die dritte Testkampagne sollte den
Einfluss des LOX-Strahldurchmessers auf die Treibstoffaufbereitung bei poro¨sen In-
jektoren untersuchen. Dafu¨r wurden zwei neue Einspritzko¨pfe gefertigt: API50-36 und
API50-126. Diese Einspritzko¨pfe weisen einen Injektorinnendurchmesser von 2,0 bzw.
1,1 mm auf. Die Anzahl der Injektoren wurde dabei so gewa¨hlt, dass die gesamte fu¨r
den Sauerstoff zur Verfu¨gung stehende Eintrittsfla¨che fu¨r alle API50-Injektoren a¨hn-
lich ist. Dadurch wird sichergestellt, dass sich fu¨r identische Betriebspunkte (Druck,
Mischungsverha¨ltnis, Injektionstemperaturen und Brennkammerkontraktionsverha¨lt-
nis) a¨hnliche Eintrittsgeschwindigkeiten und damit auch Impulsverha¨ltnisse einstellen.
Fu¨r identische Betriebsparameter kann der Einfluss des LOX-Injektordurchmessers
auf die Qualita¨t der Treibstoffaufbereitung untersucht werden.
Beide Einspritzkopfvarianten wurden bei Dru¨cken von 100/80/60/50/40 bar und
Mischungsverha¨ltnissen von ROF = 4/5/6 betrieben. Dabei wurden jeweils zwei
unterschiedliche Testsequenzen abgefahren. In der ersten Sequenz wurden in jeder
Druckstufe die Mischungsverha¨ltnisse 4 und 5 eingestellt. Die zweite Sequenz wies
dagegen in jeder Druckstufe die Mischungsverha¨ltnisse 5 und 6 auf. Jede dieser
Sequenzen wurde fu¨r beide Einspritzkopfvarianten zweimal wiederholt, so dass fu¨r
jeden Einspritzkopf und jede Druckstufe zwei Betriebspunkte bei ROF = 4, vier bei
ROF = 5 und wiederum zwei bei ROF = 6 gefahren wurden. Die Treibstoffeintritts-
temperatur betrug hier wie auch in den Testkampagnen 1 und 2 etwa 105 K.
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3.3.4 Testkampagne 4 und 5: API fu¨r
80mm-Brennkammerdurchmesser
Neben den Versuchsreihen auf der 50 mm-Skala wurde das API-Konzept auch bei
einem Brennkammerdurchmesser von 80 mm untersucht. Als mo¨gliches Anwendungs-
szenario wurde ein In-Space Triebwerk anvisiert. Fu¨r diese Anwendungen stellt ein
Brennkammerdurchmesser von 80 mm eine realistische Gro¨ßenordnung dar. Es sollte
im Rahmen dieser Versuchsreihen untersucht werden, ob das API-Injektordesign mit
einer transpirativ geku¨hlten Brennkammerstruktur kompatibel ist. Die resultierenden
Anforderungen hatten unmittelbare Auswirkungen auf die Gestaltung des Einspritz-
kopfs (s. Abschnitt 3.2.3.2). Der Einspritzkopf fu¨r diese Anwendung wurde in zwei
Kampagnen charakterisiert:
• Testkampagne 4
In dieser Kampagne wurde der erste Einspritzkopfentwurf API80-168 V1 (Kon-
figuration API-80-1) untersucht und ein direkter Vergleich zu einem existieren-
den Koaxialeinspritzkopf (Konfiguration Koax-80-1) erstellt. Der Einspritzkopf
API80-168 V1 zeigte dabei ein instabiles Betriebsverhalten.
• Testkampagne 5
Das Ziel dieser Testkampagne war die Demonstration des stabilen Betriebs des
um ein Baﬄe erga¨nzten urspru¨nglichen Einspritzkopfs API80-168 V1 (Konfigu-
ration API-80-2) und/oder des modifizierten Einspritzkopfmusters API80-168
V2 (Konfiguration API-80-3).
Der Brennkammerdruckbereich lag bei 70 bis 90 bar und das Mischungsverha¨ltnis
zwischen 5 und 6. Die daraus resultierende Box wurde auf 9 Betriebspunkte bei
70/80/90 bar und ROF = 5, 0/5, 5/6, 0 aufgeteilt. Abbildung 3.17 zeigt die Brenn-
kammerkonfiguration API-80-3 am Pru¨fstand P8 und wa¨hrend des Heißlaufs.
In transpirativ geku¨hlten Brennkammern werden erfa¨hrt der Wasserstoff keine Aufhei-
zung wie im Fall der Regenerativku¨hlung. Die Eintrittstemperatur am Einspritzkopf
entspricht daher ungefa¨hr der H2-Pumpenaustrittstemperatur. Am Pru¨fstand P8
ko¨nnen H2-Eintrittstemperaturen von 40 bis 50 K realisiert werden. Diese Eintritts-
temperatur wurde auch fu¨r den Einspritzkopf vorgesehen. Unmittelbar nach Zu¨ndung
ko¨nnen diese tiefen Temperaturen jedoch nicht vom Pru¨fstand garantiert werden. Sie
stellen sich erst nach einigen Sekunden ein. Daher wurden die oben genannten Be-
triebspunkte um einen weiteren Punkt erga¨nzt, der als precooling- oder Abku¨hl-Phase
bezeichnet wird. Wa¨hrend der ersten 20 bis 30 s sinkt die Wasserstofftemperatur auf
unter 50 K ab und die eigentlichen Betriebspunkte ko¨nnen angefahren werden. Die
Sauerstoffeintrittstemperatur lag wa¨hrend dieser Kampagnen a¨hnlich wie bei den vor-
angegangenen Versuchskampagnen bei 115±5 K. Der gewu¨nschte Brennkammerdruck
und große Du¨senhalsdurchmesser fu¨hrt bei diesen Versuchen zu gro¨ßeren beno¨tigten
Gesamtmassenstro¨men, was sich negativ auf die mo¨gliche Testdauer auswirkt. Durch
die notwendige Abku¨hlphase reduziert sich die fu¨r die eigentlichen Lastpunkte reser-
vierte Testdauer weiter. Daher wurde in einer Sequenz jeweils nur eine Druckstufe
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Abbildung 3.17: Links: API80-168 V2 mit Brennkammer
”
D“ und Hitzeschild am
Pru¨fstand P8, rechts: Heißgasversuch mit API80-168 V2 am P8
mit drei verschiedenen Mischungsverha¨ltnissen gefahren. Abbildung 3.18 zeigt diese
typische Versuchsstruktur mit einer 30 s dauernden Abku¨hlphase bei 50 bar und
den anschließenden Betriebspunkten bei 70 bar. Die Wasserstoffeintrittstemperatur
fa¨llt in diesem Fall von 50 K bei Zu¨ndung auf einen Wert von 41 K zu Beginn der
Druckrampe auf 70 bar.
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Abbildung 3.18: Typischer Brennkammerdruckverlauf und Entwicklung der Wasser-
stoffeintrittstemperatur wa¨hrend des Versuchs
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Abbildung 3.19: Links: Konfiguration API-80-4 im Heißlauf, rechts: untersuchte Be-
triebspunkte fu¨r den FRSC-Bereich
3.3.5 Testkampagne 6: Gasgenerator und
Vorbrennkammer-Anwendung
Zusa¨tzlich zu den Aktivita¨ten im Bereich der MCC-Anwendungen wurde auch die
Mo¨glichkeit untersucht, einen API-Einspritzkopf in einer Gasgenerator-Anwendung
einzusetzen. Dabei muss unterschieden werden zwischen einer Vorbrennkammeran-
wendung fu¨r Gasgeneratoren und einer fu¨r eine treibstoffreiche gestufte Verbrennung
(FRSC):
• Gasgenerator
Bis ca. 125 bar Brennkammerdruck steigt der spezifische Impuls eines Triebwerks
auf Basis des Gasgeneratorzyklus stetig an. Ab diesem Druck u¨berwiegen die
Nachteile aufgrund des fu¨r den Gasgenerator notwendigen Massenstroms. Die
Versuche zu Gasgeneratoren wurden daher bis zu einem Brennkammerdruck
von 150 bar und bei stark brennstoffreichen Mischungsverha¨ltnissen von 0,6 bis
1 gefahren.
• Gestufte Verbrennung
Typische Vorbrennkammern von Triebwerken auf Basis einer gestuften Verbren-
nung weisen Brennkammerdru¨cke oberhalb von 300 bar auf. Diese Betriebsbe-
reiche ko¨nnen am Pru¨fstand P8 mithilfe der in Abschnitt 3.2.3.1 beschriebenen
Brennkammer Modell
”
I“ abgedeckt werden. Die Mischungsverha¨ltnisse lagen
bei diesen Versuchen ebenfalls im Bereich von 0,6 bis 1.
Im Rahmen dieser Arbeit werden die Versuche fu¨r eine FRSC-Anwendung bei Dru¨-
cken bis zu 330 bar beschrieben. Die Treibstoffeintrittstemperaturen lagen auf der
Sauerstoffseite bei ca. 120 K und auf der Wasserstoffseite bei ca. 60 K. Dies entspricht
einer Triebwerkskonfiguration, bei der der Wasserstoff der Vorbrennkammer direkt
aus der Treibstoffversorgung zugefu¨hrt wird, ohne dass dieser vorher zur Ku¨hlung
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Abbildung 3.20: Druck-, Mischungsverha¨ltnis- und H2-Eintrittstemperaturverla¨ufe
wa¨hrend eines Heißlaufs bei FRSC-Bedingungen
der Vorbrennkammer oder der Hauptbrennkammer genutzt wurde. Durch diese An-
ordnung entsteht in einem realen Triebwerk kein zusa¨tzlicher Druckverlust bei der
Durchstro¨mung der Ku¨hlkana¨le und die Belastungen fu¨r die Turbopumpen sinken. Fu¨r
konventionelle Koaxialinjektoren wird eine niedrige Wasserstoffeintrittstemperatur als
risikoreich im Hinblick auf mo¨gliche Verbrennungsinstabilita¨ten angesehen. Daher wur-
de eine niedrige H2-Eintrittstemperatur angestrebt, um mo¨gliche Stabilita¨tsprobleme
identifizieren zu ko¨nnen. In Abbildung 3.19 sind – neben einer Momentaufnahme wa¨h-
rend des Heißlaufs – die untersuchten Betriebspunkte im FRSC-Bereich dargestellt.
Abbildung 3.20 zeigt die Verla¨ufe einiger charakteristischer Brennkammergro¨ßen
bei einem Versuchslauf bei FRSC-Bedingungen. Der Gasgenerator-Massenstrom des
Vulcain-II-Triebwerks liegt bei ca. 10 kg/s. Die Betriebspunkte fu¨r den Gasgenera-
torbetrieb des poro¨sen Injektors wiesen einen Gesamtmassenstrom von ca. 1 kg/s
auf.
3.4 Datenauswertung
Im Folgenden werden die verwendeten Verfahren zur Bestimmung der Verbrennungs-
effizienz und -rauigkeit sowie des axialen Druckverlaufs in der Brennkammer beschrie-
ben. Als Eingangsgro¨ßen dieser Verfahren werden jeweils u¨ber ein bestimmtes Intervall
gemittelte Messwerte herangezogen. Dieses Intervall wird als Auswertefenster bezeich-
net. Fu¨r die Bestimmung der Verbrennungsrauigkeit wird eine RMS-Berechnung auf
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Injektorebene
„Inj“
Düseneintrittsebene
„EoC“
Düsenhalsebene
„t“
Düsenaustrittsebene
„e“
u /u
O,Inj F,Inj
Abbildung 3.21: Schematische Brennkammerdarstellung mit Benennung der verwen-
deten Bezugsebenen
Basis der dynamischen Druckdaten u¨ber die La¨nge des Auswertefensters durchgefu¨hrt.
Die im Abschnitt 3.3 beschriebenen Heißgasversuche wurden u¨berwiegend als Abfolge
von diskreten Brennkammerdruck- und Mischungsverha¨ltnisstufen durchgefu¨hrt. Bei
dieser Versuchsart kann davon ausgegangen werden, dass sich ca. 3− 5 s nach einem
Betriebspunktwechsel stationa¨re Bedingungen eingestellt haben. Bestimmend fu¨r die-
se charakteristische Zeit ist das zeitliche Verhalten der Brennkammerwandtemperatur.
Die genannte Zeitspanne ist notwendig, damit sich das Temperaturprofil zwischen dem
Brennraum und der Ku¨hlkanaloberfla¨che bei einem Lastwechsel stabilisieren kann.
Die Auswertefenster liegen daher stets am Ende einer solchen Brennkammerdruck-
und Mischungsverha¨ltnisstufe, um stationa¨re Bedingungen garantieren zu ko¨nnen.
Die La¨nge der Auswertefenster betrug u¨ber alle hier beschriebenen Kampagnen
hinweg
tAF = 1 s.
Die Wahl dieser Zeitspanne basiert auf fru¨heren Ergebnissen von Suslov et al. [68].
Sa¨mtliche beno¨tigten Eingangsgro¨ßen wurden u¨ber diese Zeitspanne hinweg gemittelt
und danach an die Auswerteroutinen u¨bergeben. Die jeweiligen Auswerteroutinen (Ef-
fizienz, Rauigkeit und axiales Druckprofil) werden fu¨r jeden stationa¨ren Betriebspunkt
nur einmal ausgefu¨hrt.
3.4.1 Verbrennungseffizienz
Die Bestimmung der Verbrennungseffizienz geschieht u¨ber die Berechnung der cha-
rakteristischen Geschwindigkeiten c* fu¨r einen theoretischen optimalen Fall und fu¨r
die tatsa¨chlich gemessenen Brennkammerbedingungen. In Abbildung 3.21 sind die
relevanten Positionen definiert, auf die im Weiteren zuru¨ckgegriffen wird. Die Werte
der Gro¨ßen in der Injektionsebene werden mit dem Subscript
”
Inj“ gekennzeichnet.
Das Subscript
”
EoC“ steht fu¨r End of Combustion und bezeichnet eine Position vor
Eintritt in die Du¨senkontraktion, an der die Reaktion im zylindrischen Brennkam-
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merteil im Wesentlichen abgeschlossen ist. Die Bedingungen im Du¨senhals und in
der Austrittsebene werden mit
”
t“ (engl.: throat) und
”
e“ (engl.: exit) gekennzeich-
net. Die charakteristische Geschwindigkeit c* la¨sst sich mit Hilfe von Gleichung 2.2
bestimmen:
c∗ =
p0,tAt
m˙
Im Folgenden wird von einer isentropen Zustandsa¨nderung im konvergenten Du¨senteil
ausgegangen, so dass der Totaldruck im Du¨senhals identisch mit dem Totaldruck vor
Beginn der Du¨senkontraktion ist.
p0,t = p0,EoC (3.6)
Die Verbrennungseffizienz als Quotient aus experimentell ermittelter und theoretisch
mo¨glicher charakteristischer Geschwindigkeit la¨sst sich beschreiben als:
ηc∗ =
c∗exp
c∗theo
=
p0,EoC,expAt,exp
m˙exp
· m˙theo
p0,EoC,theoAt,theo
=
p0,EoC,exp
p0,EoC,theo
· At,exp
At,theo
· m˙theo
m˙exp
(3.7)
Als Eingangsdaten fu¨r die Ermittlung der theoretisch mo¨glichen charakteristischen
Geschwindigkeit fu¨r den betrachteten Betriebspunkt werden der experimentell er-
mittelte Brennkammermassenstrom und der vorab bekannte Du¨senhalsquerschnitt
herangezogen. Somit ist
m˙theo = m˙exp (3.8)
At,theo = At,exp (3.9)
und die Berechnung der Verbrennungseffizienz ηc∗ vereinfacht sich zu:
ηc∗ =
p0,EoC,exp
p0,EoC,theo
(3.10)
Der theoretisch erreichbare Totaldruck p0,EoC,theo wird durch eine Gleichgewichtsrech-
nung (NASA CEA Code [16]) bestimmt. Durch den verwendeten CEA Code werden
folgende Annahmen getroffen:
• Vollsta¨ndige Umsetzung der Treibstoffe
• Adiabate Verbrennung
• Verbrennung bei konstantem Druck
• Vernachla¨ssigbare Eintrittsgeschwindigkeit der Treibstoffe
Fu¨r die Ermittlung der Brennkammerdaten wurden dabei die FAC-Option (Finite
Area Combustor) und die Equilibrium-Option eingestellt. Fu¨r die korrekte Beschrei-
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bung der Bedingungen wa¨hrend des Versuchs muss der mit CEA ermittelte Totaldruck
nachtra¨glich korrigiert werden. Im Einzelnen wurden folgende Korrekturen durchge-
fu¨hrt:
• Beru¨cksichtigung des Eintrittsimpulses der Treibstoffe
• Beru¨cksichtigung des Stickstoffanteils im LOX-Massenstrom
• Wa¨rmeverlust aufgrund der Brennkammerku¨hlung
• Beru¨cksichtigung der irreversiblen Beschleunigung der Brennkammerstro¨mung
Nicht beru¨cksichtigt wurde die Vera¨nderung des wirksamen Du¨senhalsquerschnitts.
Die einzelnen Punkte werden im Folgenden diskutiert. Die Reihenfolge der einzelnen
Korrekturen und Berechnungsschritte fu¨r die Ermittlung der Verbrennungseffizienz ist
in Abbildung 3.24 im Anschluss an die Beschreibung der einzelnen Punkte schematisch
dargestellt.
3.4.1.1 Eintrittsimpuls
Der mithilfe der gemessenen Werte fu¨r Treibstoffmassenstro¨me und -temperaturen
berechnete theoretische Totaldruck in der Injektionsebene gilt fu¨r uInj = 0. Die
Eintrittsgeschwindigkeiten der Treibstoffe sind im Falle des poro¨sen Injektors im Ver-
gleich zur Geschwindigkeit der ausreagierten Stro¨mung zwar klein, der Eintrittsimpuls
(Subskript
”
EI“) kann jedoch nicht vernachla¨ssigt werden. Bei der Betrachtung von
klassischen Koaxialinjektoren ist dieser Eintrittsimpuls ca. um den Faktor (ROF + 1)
gro¨ßer. Die Beru¨cksichtigung dieses Eintrittsimpulses liefert einen zusa¨tzlichen Druck-
term
pEI = uFm˙F
AInj,F
ABK
+ uOm˙O
AInj,O
ABK
, (3.11)
der zu dem ermittelten Totaldruck p0,Inj,theo addiert wird. Eine Beru¨cksichtigung
der Eintrittsimpulse von LOX und H2 fu¨hrt im Fall der poro¨sen Injektion zu einer
Erho¨hung des theoretischen Totaldrucks in der Injektionsebene in der Gro¨ßenordnung
von 0,4 bar.
3.4.1.2 Stickstoffanteil im LOX-Massenstrom
Am Pru¨fstand P8 wird der flu¨ssige Sauerstoff im Fahrtank mit Stickstoff bedru¨ckt.
Ein Teil dieses Stickstoffs lo¨st sich im Sauerstoff. Dieser Stickstoffanteil gelangt
dadurch in die LOX-Versorgung und damit in den Brennraum. Dieser Anteil liegt in
der Gro¨ßenordnung weniger Volumenprozente. Bei der Bestimmung des theoretischen
Totaldrucks in der Injektionsebene muss dieser Massenanteil beru¨cksichtigt werden,
da ansonsten der berechnete Totaldruck zu groß wird. Die Annahme eines reinen
Sauerstoffmassenstroms liefert den gro¨ßtmo¨glichen theoretischen Totaldruck und
damit einen minimalen Wirkungsgrad ηc∗ (s. Gl. 3.10). Der Stickstoffanteil variiert
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Abbildung 3.22: Verringerung des erreichbaren Totaldrucks in der Brennkammer in
Abha¨ngigkeit vom Druckniveau und Sauerstoffanteil im gesamten
Oxidatormassenstrom
allerdings zwischen den Versuchen um einige Prozentpunkte und muss daher beru¨ck-
sichtigt werden, um die Versuche vergleichbar zu machen.
Der Zusammenhang von dem Stickstoffanteil im LOX-Massenstrom und der Verringe-
rung des theoretisch erreichbaren Totaldrucks ist in Abbildung 3.22 dargestellt. Der
Effekt wird zu ho¨heren Brennkammerdru¨cken hin gro¨ßer. Der im LOX gelo¨ste Stick-
stoff kann zu einer Verringerung des theoretischen Totaldrucks in der Gro¨ßenordnung
von 1 % fu¨hren und wird fu¨r jeden gemittelten Betriebspunkt separat ausgewertet.
Neben dem Einfluss des Stickstoffs auf die Reaktion in der Brennkammer ist auch
die Beeinflussung der Massenstrommessung durch diesen Stickstoffanteil zu beru¨ck-
sichtigen. Die Massenstrommessung am Pru¨fstand P8 geschieht u¨ber eine Volumen-
strommessung durch ein Flow Meter (FM) und eine hinterlegte Dichte fu¨r reinen
Sauerstoff. Fu¨r den Fall, dass der Stickstoff nicht im Sauerstoff gelo¨st ist, ergibt sich
allerdings eine verringerte Dichte an der Messturbine und damit auch ein geringerer
Gesamtmassenstrom von Sauerstoff und Stickstoff. Der Korrekturfaktor fu¨r den
gemessenen Massenstrom ergibt sich zu:
m˙O2 =
m˙O2,real
m˙O2,gemessen
= ωO2 + (1− ωO2)
ρN2
ρO2
∣∣∣∣
FM
, (3.12)
wobei sich der Massenanteil ωO2 des Sauerstoffs am gesamten Massenstrom in der
LOX-Fahrleitung aus der Online-Messung (
”
CIT“) des entsprechenden Volumenanteils
φO2 ergibt:
ωO2 =
1
1 +
1−φO2
φO2 ·
ρO2
ρN2
∣∣∣∣
CIT
(3.13)
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Der Volumenanteil des Stickstoffs im Oxidatorgesamtmassenstrom wird am Pru¨fstand
P8 wa¨hrend des Versuchs laufend gemessen. Dazu wird stromauf des Interfaces zur
Brennkammer ein Teil des Oxidatormassenstroms abgezweigt und auf Umgebungs-
druck entspannt. Vor der Messung des Volumenanteils wird das Gasgemisch im
Messsystem auf eine Temperatur von 55◦C gebracht. Bei diesen Bedingungen ko¨nnen
Stickstoff und Sauerstoff als ideale Gase angesehen werden, und die Volumenmessung
entspricht einer Molzahlmessung. Das Dichteverha¨ltnis in Gleichung 3.13 liegt bei
diesen Bedingungen bei
ρO2
ρN2
∣∣∣∣
CIT
= 1, 1427 (3.14)
Durch die Reduktion des Gesamtmassenstroms LOX im Vergleich zur direkten Mes-
sung verschiebt sich auch das tatsa¨chlich vorliegende Mischungsverha¨ltnis gegenu¨ber
den gemessenen Werten. Das korrigierte Mischungsverha¨ltnis ist daher:
ROFreal = m˙O2 · ROFgemessen (3.15)
3.4.1.3 Vera¨nderung des wirksamen Du¨senhalsquerschnitts
Die Gestalt des Du¨senhalses hat einen großen Einfluss auf den sich einstellenden
Brennkammerdruck fu¨r einen gegebenen Gesamtmassenstrom. Die Herausforderung
besteht in einer genauen Bestimmung der effektiven Durchtrittsfla¨che im Du¨senhals.
Die effektive Durchtrittsfla¨che wird von drei Parametern kontrolliert.
• Kru¨mmung
Die Linie, auf der die Stro¨mungsgeschwindigkeit Ma = 1 entspricht, wird als
Sauer-Linie bezeichnet. Diese Sauer-Linie ist keine exakt senkrechte Scheibe
im engsten Querschnitt der Du¨se, wird aber ha¨ufig als solche angena¨hert.
In der Realita¨t ist sie leicht in Richtung der Du¨senerweiterung gekru¨mmt
und setzt noch vor dem engsten Querschnitt an der Du¨senkontur an. Diese
Kru¨mmung fu¨hrt zu einer Verringerung des kritischen Massenstroms. Der
dominierende Parameter fu¨r das Ausmaß der Kru¨mmung der Sauer-Linie ist
fu¨r eine typische Du¨senhalskontur das Verha¨ltnis von Du¨senhalsdurchmesser
zum Kru¨mmungsradius des Du¨senhalses im konvergenten Teil der Du¨se. Die
urspru¨ngliche Herleitung der geometrischen Form dieser Linie findet sich bei
Sauer [61]. Rao ermittelte mithilfe dieser Beziehungen einen cd-Wert [59]. Kliegel
und Levine lieferten 1969 eine deutlich verbesserte Methode zur Bestimmung
der Sauerlinie und des dazugeho¨rigen cd-Wertes [33], die von Back et. al. durch
Messungen mit Luft experimentell besta¨tigt wurde [1]. Das Verha¨ltnis von
Du¨senhalsdurchmesser zum Kru¨mmungsradius des Du¨senhalses liegt fu¨r die
verwendeten Du¨sen auf 50 mm-Skala bei 0,9, woraus sich nach Kliegel und
Levine fu¨r κ = 1, 15 eine Reduktion des kritischen Massenstroms auf 99,16 %
des idealen kritischen Massenstroms ergibt. Bei Experimenten mit einer 80 mm
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durchmessenden Brennkammer kamen auch Du¨sen mit einem Verha¨ltnis von
1 zum Einsatz, fu¨r die der kritische Massenstrom auf 99,05 % des idealen
kritischen Massenstroms absinkt.
• Grenzschicht
Die sich in der Brennkammer ausbildende Grenzschicht schnu¨rt die Hauptstro¨-
mung im Du¨senhals weiter ein. Der maximale Massenstrom wird dadurch weiter
verringert, der theoretisch erreichbare Totaldruck erho¨ht sich entsprechend.
Durch die starke Beschleunigung und Ku¨hlung im konvergenten Du¨senteil wird
die Grenzschichtdicke allerdings verkleinert. Fu¨r eine genaue Betrachtung mu¨ss-
te fu¨r jeden betrachteten Lastpunkt eine Grenzschichtrechnung (z. B. TDK)
durchgefu¨hrt werden.
• Thermische und mechanische Belastung
Wa¨hrend des Versuchs wird das Du¨sensegment der Brennkammer thermisch
und mechanisch stark belastet. Dadurch kommt es zu einer Verformung des
Du¨senhalses. Im Falle eines regenerativ geku¨hlten Du¨senhalses bildet sich in
der Materialschicht zwischen Heißgasoberfla¨che und Ku¨hlkanaloberfla¨che ein
Temperaturgradient aus. Das weiter außen gelegene Material wird dabei auf die
Temperatur des Ku¨hlmediums geku¨hlt und zieht sich entsprechend zusammen,
wa¨hrend sich der zwischen Ku¨hlkanal und Heißgas gelegene Anteil ausdehnt. Fu¨r
eine genaue Bestimmung dieses Einflusses mu¨sste die konkrete Halsgeometrie
mit den angenommenen Wa¨rmelasten modelliert werden.
Um den Du¨seneinfluss auf die Verbrennungseffizienz exakt zu bestimmen, wa¨ren fu¨r
jeden Betriebspunkt umfangreiche stro¨mungs- und strukturmechanische Rechnungen
erforderlich. Dieses Vorgehen wu¨rde allerdings den Rahmen dieser Arbeit sprengen.
Fu¨r die Auswertung wurden die obigen Punkte daher nicht beru¨cksichtigt. Ihr
Gesamteinfluss auf die Bestimmung der Verbrennungseffizienz liegt bei mindestens
einem Prozentpunkt. Der Kru¨mmungseinfluss und der Einfluss der Grenzschicht
verringern die effektive Du¨senaustrittsfla¨che und damit den realen Massenstrom im
engsten Querschnitt. Dadurch steigt der Brennkammertotaldruck gegenu¨ber einer
idealen Berechnung. Durch die Nichtberu¨cksichtigung der obigen Fehler wird die
Verbrennungseffizienz um ca. einen Prozentpunkt u¨berscha¨tzt. Der thermische und
mechanische Einfluss weist keine eindeutige Tendenz zu einer Vergro¨ßerung oder
Verkleinerung des effektiven Du¨senhalses auf. Da alle Versuche mit geometrisch
relativ a¨hnlichen Du¨sen (regenerative Ku¨hlung, Verha¨ltnis der Kru¨mmungsradien
zum Halsradius) durchgefu¨hrt wurden, wird angenommen, dass der Gesamteinfluss
auf die Verbrennungseffizienz fu¨r alle hier betrachteten Versuche gleich ist.
3.4.1.4 Wa¨rmeverlust aufgrund der Brennkammerku¨hlung
Die in dieser Arbeit betrachteten Brennkammerkonfigurationen bestehen aus mit
Wasser geku¨hlten Brennkammersegmenten. Wa¨hrend des Betriebs wird der Heiß-
gasstro¨mung eine gewisse Wa¨rmemenge Q˙KW u¨ber diese Ku¨hlung entzogen, die
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Abbildung 3.23: Einfluss des Brennkammerkontraktionsverha¨ltnisses auf den Total-
druckverlust infolge der irreversiblen Beschleunigung
zwischen 2 und 5 % der gesamten in der Brennkammer freigesetzten Wa¨rmemenge
Q˙BK liegt. Um Versuche mit unterschiedlichen Ku¨hlungsbedingungen vergleichen
zu ko¨nnen, wird die entzogene Wa¨rmemenge bei der Berechnung des theoretischen
Totaldrucks beru¨cksichtigt. Da die Bestimmung des Totaldrucks mittels einer che-
mischen Gleichgewichtsrechnung bei adiabaten Bedingungen geschieht, mu¨ssen die
Eintrittsenthalpien der Treibstoffe fu¨r diese Rechnung verringert werden. Dadurch
werden die Brennkammerbedingungen fu¨r eine Heißgasstro¨mung mit der gleichen
Gesamtenthalpie wie im Versuch berechnet. Fu¨r die hier pra¨sentierten Auswertungen
wurde lediglich die Eintrittsenthalpie des Wasserstoffs modifiziert.
Ein weiterer mo¨glicher Einfluss der Brennkammerku¨hlung ist ihr Einfluss auf die
Entwicklung der Grenzschicht in der Brennkammer. Dieser Effekt ist fu¨r die Durch-
stro¨mung des Du¨senhalses relevant (s. o.), wurde allerdings im Rahmen dieser Arbeit
nicht beleuchtet.
3.4.1.5 Energieverluste durch irreversible Beschleunigung
In einem realen Triebwerksprozess fu¨hrt die Wa¨rmefreisetzung aufgrund der einset-
zenden Reaktion zu einer Verringerung der Dichte und damit zu einer Beschleunigung
der Brennkammerstro¨mung. Diese Beschleunigung geht mit einem Druckabfall in
Stro¨mungsrichtung einher, so dass die chemische Reaktion nicht bei konstantem
Druck abla¨uft. Die Beschleunigung der Heißgase aufgrund der Wa¨rmezufuhr stellt ei-
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nen irreversiblen Prozess dar. Daher ist der tatsa¨chliche Totaldruck am Du¨seneintritt
geringer als der fu¨r eine ruhende Brennkammeratmospha¨re berechnete Wert. Die
Gro¨ße dieses Verlustes wird von dem Kontraktionsverha¨ltnis und damit von der sich
im Brennraum einstellenden Machzahl bestimmt. Er ist minimal fu¨r Brennkammer-
bauformen mit einem sehr großen Kontraktionsverha¨ltnis. Fu¨r diese Brennkammern
erfolgt die Reaktion bei einer verschwindend geringen Stro¨mungsgeschwindigkeit und
die Beschleunigung des ausreagierten Heißgases auf Ma = 1 findet ausschließlich unter
isentropen Bedingungen im konvergenten Du¨senteil statt. Das andere Extrem stellt
der Fall c = AEoC/At = 1 dar, eine Brennkammer ohne geometrischen Du¨senhals
(engl.: throatless rocket motor). Fu¨r diese Bauform ist der Totaldruckverlust maximal,
da die Beschleunigung auf Ma = 1 ausschließlich durch die Wa¨rmefreisetzung der
Reaktion hervorgerufen wird.
Unter der Vorraussetzung einer sonischen Durchstro¨mung des Du¨senhalses ergibt sich
die Machzahl vor dem Du¨seneintritt mithilfe folgender Beziehung aus dem Kontrak-
tionsverha¨ltnis der Brennkammer und dem Isentropenkoeffizienten des Heißgases:
AEoC
At
=
1
MaEoC
[
1 + κ−1
2
Ma2EoC
κ−1
2
] κ+1
2(κ−1)
(3.16)
Fu¨r die im Rahmen dieser Arbeit verwendeten Kontraktionsverha¨ltnisse und Gas-
zusammensetzungen ergeben sich Brennraum-Machzahlen im Bereich von MaEoC =
0, 19 . . . 0, 31. Der Totaldruckverlust fu¨r diese Machzahlen ist nicht vernachla¨ssigbar.
Um Versuche bei unterschiedlichen Brennkammerkonfigurationen und Brennraum-
Machzahlen vergleichen zu ko¨nnen, wird der theoretisch maximal mo¨gliche Totaldruck
entsprechend korrigiert. Das Verha¨ltnis der Totaldru¨cke in der Injektionsebene und
in der Du¨seneintrittsebene ergibt sich zu:
p0,Inj
p0,EoC
=
1 + κMa2EoC
1 + κMa2Inj
[
1 + κ−1
2
Ma2Inj
1 + κ−1
2
Ma2EoC
] κ
κ−1
(3.17)
fu¨r den Fall verschwindender Eintrittsgeschwindigkeiten (MaInj −→ 0) folgt:
p0,Inj
p0,EoC
=
1 + κMa2EoC(
1 + κ−1
2
Ma2EoC
) κ
κ−1
(3.18)
Diese Beziehung ist fu¨r verschiedene Werte von κ in Abbildung 3.23 dargestellt. Der
Einfluss der Heißgaszusammensetzung, die durch den Isentropenkoeffizienten beschrie-
ben wird, ist gering. Entscheidend ist das Kontraktionsverha¨ltnis der Brennkammer.
Bei niedrigen Kontraktionsverha¨ltnissen und dementsprechend hohen Machzahlen
steigt der Totaldruckverlust stark an. Die im Rahmen dieser Arbeit verwende-
ten Brennkammerkonfigurationen waren mit Du¨sen mit Kontraktionsverha¨ltnissen
zwischen 2 und 3,2 ausgestattet. Der Totaldruckverlust und damit auch der Wir-
kungsgradverlust allein aufgrund der irreversiblen Beschleunigung der Brennkam-
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merstro¨mung betra¨gt demnach zwischen 2 und 5 Prozentpunkten. Um verschiedene
Konfigurationen vergleichen zu ko¨nnen, ist eine Korrektur des berechneten Total-
drucks mithilfe des in Gleichung 3.18 bestimmten Faktors notwendig.
3.4.1.6 Bestimmung des Totaldrucks im Versuch
Die JANNAF-Prozedur zur Ermittlung der Verbrennungseffizienz einer Raketenbrenn-
kammer (s. [55]) bietet zwei Mo¨glichkeiten zur Messung des Brennkammerdrucks
an: zum einen die Messung in der Injektorebene und zum anderen in einer Brenn-
kammerebene kurz vor Eintritt in die Du¨senkontraktion. Fu¨r die hier beschriebenen
Untersuchungen wird auf die zweite Option zuru¨ckgegriffen, die auch von den Autoren
der JANNAF-Studie als die weniger fehleranfa¨llige beschrieben wird.
Fu¨r die Bestimmung des experimentellen Totaldrucks am Du¨seneintritt wird daher auf
einen gemessenen Wanddruck vor dem Du¨seneintritt zuru¨ckgegriffen. Entscheidend ist
hierbei die Annahme, dass an der axialen Position des Sensors die Wa¨rmefreisetzung
und Beschleunigung des Heißgases im zylindrischen Brennkammerteil bereits abge-
schlossen ist und sich somit der Totaldruck nicht mehr a¨ndert. Aus dem gemessenen
Wanddruck pEoC kann mit
p0,EoC
pEoC
=
(
1 +
κ− 1
2
Ma2EoC
) κ
κ−1
(3.19)
der gesuchte Totaldruck ermittelt werden. Als Wert fu¨r den Isentropenkoeffizienten
κ wird hier der theoretische Wert fu¨r die vollsta¨ndig ausreagierte Heißgasstro¨mung
κEoC aus der Gleichgewichtsrechnung angenommen.
Die alternative Bestimmung des Totaldrucks am Du¨seneintritt auf Basis des statischen
Drucks in der Injektorebene ergibt sich nach JANNAF zu:
p0,EoC
pInj
=
1 + ∑uPropm˙ProppInjAInj
1 + κMa2EoC
(1 + κ− 1
2
Ma2EoC
) κ
κ−1
(3.20)
In diesem Fall liegt die Schwierigkeit in der sauberen Messung von pInj, dem statischen
Druck in der Injektorebene. Je nach Injektorbauform kann es hier zu einer Verfa¨l-
schung der Messung durch Rezirkulationszonen im Randbereich des Brennraums
kommen.
3.4.1.7 Fehlerbetrachtung
Aufgrund des Umfangs der notwendigen Berechnungsschritte zur Bestimmung der
Verbrennungseffizienz wird die Fehlerbetrachtung nur in Form einer Worst-Case-
Abscha¨tzung durchgefu¨hrt. Die gro¨ßten Einflu¨sse auf die Bestimmung der Verbren-
nungseffizienz haben Messfehler beim statischen Brennkammerdruck pEoC, dem Ge-
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Injektorgeometrie 
AInj,O2, AInj,H2 
Düsengeometrie 
dt, εc 
Berechnung Versuch Brennkammergeometrie 
?̇?(𝐻2,𝑂2,𝑁2) 
𝑇𝐼𝐼𝐼  (𝐻2,𝑂2,𝑁2) 
?̇?Kühlung 
𝑝𝐸𝐸𝐸,𝑒𝑒𝑒 
ℎ𝐼𝐼𝐼(𝐻2,𝑂2,𝑁2) 
𝜔𝑂2  
CEA Eintrittsimpuls 𝑝𝐸𝐼 
𝑝0,𝐼𝐼𝐼,𝑡𝑡𝑒𝐸 
𝑝0,𝐼𝐼𝐼,𝑡𝑡𝑒𝐸,𝑒𝐸𝐸  
CEA 
𝜅 𝐸𝐸𝐸 , Ma𝐸𝐸𝐸 
𝑝0,𝐸𝐸𝐸,𝑡𝑡𝑒𝐸 𝑝0,𝐸𝐸𝐸,𝑒𝑒𝑒 
Verbrennungseffizienz 
𝜂𝑐∗  
Abbildung 3.24: Abfolge der Berechnungsschritte bei der Bestimmung von ηc∗
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samtmassenstrom m˙ges und dem Mischungsverha¨ltnis der Treibstoffe ROF. Wa¨hrend
der gemessene Brennkammerdruck direkt den experimentellen Totaldruck p0,EoC,exp
bestimmt, sind der Gesamtmassenstrom und das Mischungsverha¨ltnis fu¨r den theore-
tisch mo¨glichen Totaldruck p0,EoC,theo entscheidend. Zur Abscha¨tzung des mo¨glichen
Fehlerbandes fu¨r η∗c wird die Berechnung mit den maximalen Abweichungen der
obigen Parameter wiederholt. Dadurch ergeben sich 8 weitere Ergebnisse (23, jeweils
Minimal- und Maximalwert von drei Messgro¨ßen). Die gro¨ßten Abweichungen der
so ermittelten Verbrennungseffizienz vom Nominalwert bestimmen den maximalen
Fehler. Diese Fehlerbetrachtung fu¨hrt zu großen Fehlerbalken in der Gro¨ßenordnung
von ±2 Prozentpunkten. In der Literatur werden sogar Fehler von ±4 Prozentpunkten
bei der Bestimmung von η∗c als akzeptabel angesehen [22].
3.4.1.8 Alternative Bestimmung der Verbrennungseffizienz
Neben der oben beschriebenen Vorgehensweise bei der Bestimmung der Verbren-
nungseffizienz ist auch eine Bestimmung der charakteristischen Geschwindigkeit u¨ber
eine Schubmessung mo¨glich. Diese Methode hat sich bei realen Triebwerken bewa¨hrt,
la¨sst sich aber bei Schubkammertests am P8 kaum einsetzen. Der spezifische Impuls,
der Triebwerksschub und die charakteristische Geschwindigkeit ha¨ngen wie folgt
zusammen:
Isp =
F
m˙ · g =
ceff
g
=
c∗ · cF
g
(3.21)
Der Parameter cF bezeichnet dabei den Schubkoeffizienten der Du¨se. Die Bestimmung
der charakteristischen Geschwindigkeit reduziert sich damit auf die Messung des
Triebwerkschubs und des gesamten zugefu¨hrten Massenstroms.
Im Fall von Hochdruckbrennkammern am Pru¨fstand P8 bringt dieses Vorgehen
mehr Probleme als Vorteile mit sich, da eine genaue Messung des Triebwerkschubs
kaum mo¨glich ist. Neben dem Schubbock, der die entstehenden Kra¨fte ableiten soll,
werden auch u¨ber die aufgrund der notwendigen Wandsta¨rke steifen Rohrleitungen
Kra¨fte aufgenommen und so das Messergebnis stark verfa¨lscht. Dazu kommt ein
schwer bestimmbares Verformungsverhalten des gesamten Triebwerks durch die
Abku¨hlung wa¨hrend des Versuchs. Aufgrund dieser kaum quantifizierbaren Einflu¨sse
wird davon ausgegangen, dass die Verbrennungseffizienz einer Schubkammer mit der
oben genannten Methodik auf Basis einer Druckmessung im Brennraum genauer
bestimmt werden kann.
3.4.2 Verbrennungsstabilita¨t
Als wichtigstes Kriterium fu¨r die Verbrennungsstabilita¨t dient die Messung der
Verbrennungsrauigkeit. Als Maß fu¨r die Verbrennungsrauigkeit wird der RMS- oder
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Effektivwert des dynamischen Drucks herangezogen.
RMS =
√√√√ 1
n
n∑
i=1
p100kHz (3.22)
n = tAF · 100 kHz
Als Basis dient dabei das ungefilterte Signal mit einer Abtastfrequenz von 100 kHz.
Dieser RMS-Wert wird u¨ber die gesamte La¨nge des betrachteten Auswertefensters
berechnet. Um fu¨r jeden Betriebspunkt einen einzigen skalaren Wert zu erhalten,
werden die mit Hilfe von Gleichung 2.8 ermittelten p′-Werte aller dynamischen Druck-
aufnehmer in der Injektionsebene gemittelt. Der resultierende Wert wird anschließend
mit dem Mittel des statischen Brennkammerdrucks an dieser Position normiert.
Neben dem ungefilterten Signal werden auch RMS-Werte fu¨r gefilterte Datensa¨tze
ermittelt. Es existieren im Brennraum und in den Treibstoffsammlern charakteris-
tische Frequenzen unterhalb von 100 Hz, die eindeutig dem Versorgungssystem des
Pru¨fstands zugerechnet werden ko¨nnen. Um ihren Einfluss auf die RMS-Berechnung
zu quantifizieren, wird neben dem ungefilterten Signal auch ein mit einem 100 Hz-
Hochpassfilter bearbeitetes Signal ausgewertet.
3.4.3 Axialer Druckverlauf
Die Umsetzung der Treibstoffe und die damit einhergehende Beschleunigung der
Heißgasstro¨mung fu¨hren zu einem charakteristischen Verlauf des statischen Drucks in
der Brennkammer. Der Druck nimmt dabei von der Einspritzung bis zum Eintritt in
den konvergenten Teil der Du¨se stetig ab. Dieser Druckabfall setzt sich in der Du¨se
versta¨rkt fort, was aber fu¨r eine Betrachtung der Treibstoffaufbereitung nicht mehr
von Interesse ist, da zu diesem Zeitpunkt schon von einer vollsta¨ndigen Umsetzung
ausgegangen wird. Der Druckabfall im zylindrischen Teil der Brennkammer weist
dabei unterschiedliche Gradienten auf. Durch die Auslegung der Versuchsbrennkam-
mern als fotoskalierte subscale-Brennkammern ergibt sich ein sehr langer zylindrischer
Brennkammerteil vor dem Beginn der Brennkammerkontraktion in der Du¨se. Da-
durch kann ein Druckgradient durch eine Querschnittsa¨nderung in der Brennkammer
vermieden werden. Starke lokale Druckgradienten in axialer Richtung weisen auf Be-
reiche mit intensiver Stoffumsetzung und entsprechend starker Wa¨rmezufuhr hin. Auf
der anderen Seite bedeutet ein nahezu konstantes Druckniveau in axialer Richtung
eine im Wesentlichen abgeschlossene Reaktion. Es kann davon ausgegangen werden,
dass sich bei konstantem Druck in der Brennkammer die Heißgaszusammensetzung
im chemischen Gleichgewicht befindet. Die entsprechende axiale Position, ab der von
einer nahezu vollsta¨ndig ausreagierten Stro¨mung ausgegangen wird, wird als xEoC
bezeichnet. Fu¨r die experimentelle Ermittlung der Verbrennungseffizienz nach der
in 3.4.1.6 beschriebenen Methode kann nur ein Sensor stromab von xEoC verwendet
werden. Der Wert von xEoC ist auch fu¨r die Dimensionierung einer mit einem poro¨sen
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Injektor ausgestatteten Brennkammer entscheidend.
Vorangegangene Untersuchungen haben gezeigt, dass ein Großteil des Druckverlustes
in der Brennkammer auf den ersten 100 bis 150 mm stromab der Injektionsebene
stattfindet. Um diesen maximalen Druckgradienten in Abha¨ngigkeit von unterschied-
lichen Betriebsbedingungen zu charakterisieren, wurde dieser Bereich mit mehreren
Drucksensoren ausgestattet.
Zur Auswertung der gemessenen Druckdaten wird aus den gemessenen Werten ein
Wanddruckverlauf p(x) approximiert. Aus diesem Wanddruckverlauf la¨sst sich dann
ein lokaler Druckgradient p′(x) ermitteln. Die fu¨r die Bestimmung von p(x) verwende-
ten Druckdaten werden dabei fu¨r einen stationa¨ren Betriebspunkt u¨ber die La¨nge des
Auswertefensters TAF gemittelt. Fu¨r die Approximation des axialen Druckverlaufs
wird ein axial verzerrtes Sinusprofil zugrunde gelegt. Die Druckverteilung erha¨lt
dadurch die Form:
p(x) = p¯+ A · sin
(pi
2
+ t(x)
)
(3.23)
Abbildung 3.25 zeigt den Zusammenhang zwischen der urspru¨nglichen Sinusfunktion
im Bereich von 1
2
pi bis 3
2
pi und der daraus abgeleiteten Approximation fu¨r den Brenn-
kammerdruckverlauf. Der Verlauf von 1
2
pi bis pi wird dabei gestaucht, wa¨hrend der
Teil von pi bis 3
2
pi gestreckt wird. Dies geschieht u¨ber die Wahl einer geeigneten Form
von t(x), der U¨bertragungsfunktion von der realen Koordinate x im Brennraum auf
den Bereich von 1
2
pi bis 3
2
pi der Sinusfunktion. Abbildung 3.26 zeigt gemessene Wand-
druckdaten zusammen mit der dazugeho¨rigen Fit-Funktion. Der dargestellte Verlauf
ist charakteristisch fu¨r die im Rahmen dieser Arbeit gemessenen Druckverla¨ufe. Die
gestauchte Sinusfunktion bildet sowohl den starken Druckgradienten nach ca. 30 mm,
als auch die relativ konstanten Druckplateaus in Einspritzkopfna¨he und weit stromab
sehr gut ab. Fu¨r die Bestimmung der Gewichtungsfaktoren der einzelnen Datenpunk-
te wurde die Messungenauigkeit u der verwendeten Drucksensoren herangezogen.
Um die Fitqualita¨t weiter zu erho¨hen, wurden an ausgewa¨hlten Stellen hochpra¨zise
Sensoren eingesetzt, die eine entsprechend ho¨here Gewichtung erhielten:
wi =
∑N
j=1 uj
ui
(3.24)
Ab einer axialen Position xEoC variiert der axiale Druckverlauf nur minimal, und der
Druckgradient p′(x) geht gegen 0. Die Reibungsverluste in der Brennkammer sind
vernachla¨ssigbar klein. Es findet ab dieser Position kaum noch Vermischung statt,
und Austauschprozesse basieren nur noch auf Diffusionsprozessen. Eine eventuell
vorhandene Inhomogenita¨t in der Verteilung der Mischungsverha¨ltnisse fu¨hrt zu
einer nicht vollsta¨ndigen Verbrennung, und der Verbrennungswirkungsgrad nimmt
Werte < 1 an. Die Bestimmung von xEoC geschieht u¨ber die Betrachtung des aus den
gemessenen Wanddru¨cken interpolierten Druckverlaufs. Der lokale statische Druck
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Abbildung 3.25: U¨bergang von einer reinen Sinusfunktion zur Approximation der
Wanddruckdaten
p(x) la¨sst sich u¨ber
pnorm(x) =
p(x)− pmin
pmax − pmin (3.25)
in einen Wert zwischen 0 und 1 u¨bersetzen. Sobald
pnorm(x) ≤ pnorm,EoC (3.26)
ist, wird die Verbrennung als im Wesentlichen abgeschlossen betrachtet. Fu¨r die
Messungen in dieser Arbeit wurde der Schwellenwert
pnorm,EoC = 2, 5 % (3.27)
gesetzt. Sobald also 97,5 % des gesamten im Brennraum auftretenden Druckabfalls
abgeschlossen sind, wird von einer vollsta¨ndigen Verbrennung ausgegangen. Der
Druckgradient p′(x) korreliert eng mit der Treibstoffumsetzung an der Stelle x,
muss aber nicht direkt proportional zu dieser sein. Als Vergleichsgro¨ße fu¨r die Ge-
schwindigkeit der Treibstoffumsetzung in der Brennkammer wird der Schwerpunkt der
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Abbildung 3.26: Typische Wanddruckdaten und der dazugeho¨rige Fit mittels eines
verzerrten Sinusprofils
Druckgradientenverteilung herangezogen. Er la¨sst sich wie folgt aus p′(x) ermitteln:
xCoG =
∫
x · p′(x) dx∫
p′(x) dx
(3.28)
Niedrige Werte entsprechen einer Konzentration der Stoffumsetzung in Na¨he der
Injektionsebene. Dies deutet auf ein schnelles Einsetzen der Beschleunigung der
Brennkammerstro¨mung und damit auf schnell anwachsende lokale Scherkra¨fte an
den LOX-Strukturen hin. Ein weiter nach hinten verschobener Schwerpunkt der
Druckgradientenverteilung legt dagegen das Vorhandensein von LOX-Ligamenten
und -Tropfen mit langer Lebensdauer nahe, die nur langsam umgesetzt werden.
In Abbildung 3.26 sind neben den gemessenen Druckdaten eines exemplarischen
Betriebspunkts und dem dazugeho¨rigen approximierten Druckverlauf auch die daraus
abgeleiteten Positionen von xCoG und xEoC aufgetragen.
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4 Experimentelle Ergebnisse
4.1 Einfluss der Injektionsbedingungen und
Drosselung
4.1.1 Verbrennungseffizienz
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Abbildung 4.1: Verbrennungseffizienz bei kontinuierlicher Drosselung (links) und bei
Drosselung mittels diskreter Stufen (rechts)
Die nach dem in Abschnitt 3.4.1 beschriebenen Verfahren berechnete Verbrennungsef-
fizienz fu¨r die kontinuierliche und stufenfo¨rmige Drosselung sind in den Abbildungen
4.1 dargestellt. Fu¨r den Fall der Drosselung in diskreten Schritten wurden zwei
Testla¨ufe zusammengefasst und auf den gemeinsamen Maximalwert aus beiden Ver-
suchen normiert. Die ausgewiesenen Fehlerbalken ergeben sich aus den mo¨glichen
Fehlerbereichen der Massenstrom- und Brennkammerdruckmessungen (s. Abschnitte
3.1 und 3.4.1.7).
Die Verbrennungseffizienz steigt fu¨r den kontinuierlich gedrosselten Testlauf zu nied-
rigen Dru¨cken leicht an. Da diese Rampe von hohem zu niedrigem Druck gefahren
wurde, la¨sst sich dieser Anstieg mit der Abweichung des gemessenen Massenstroms
vom tatsa¨chlich zu diesem Zeitpunkt eingespritzten Massenstrom erkla¨ren (s. Ab-
schnitt 3.3.1). Die ermittelte Verbrennungseffizienz sinkt dabei von niedrigem hin zu
hohem Brennkammerdruck um 2,7 Prozentpunkte.
Die berechneten Werte fu¨r die diskrete Drosselung zeigen keine direkte Abha¨ngigkeit
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Abbildung 4.2: Einfluss der Differenzgeschwindigkeit und des Impulsstromverha¨ltnis-
ses auf die Verbrennungseffizienz
vom Brennkammerdruck. Die ermittelten Werte der Verbrennungseffizienz schwanken
nur um wenige Zehntelprozentpunkte bei einer Drosselung von 100 auf 30 bar. Eine
Drosselung des poro¨sen Einspritzkopfs scheint nur einen sehr geringen Einfluss auf
die Verbrennungseffizienz zu haben. Die charakteristische Brennkammerla¨nge L*
betrug 1044 mm fu¨r die betrachtete Brennkammerkonfiguration API-50-1, was fu¨r
die Treibstoffkombination LOX/GH2 ein sehr konservativer Wert ist. Die Literatur
gibt als Richtwerte fu¨r die LOX/GH2-Verbrennung einen Bereich von 560 bis 710 mm
an [26]. Die mittlere Aufenthaltszeit der Treibstoffe im Brennraum lag dabei bei
1, 55± 0, 05 ms. Die charakteristische La¨nge kann fu¨r bekannte Injektorbauformen als
mehr als ausreichend angesehen werden, um eine vollsta¨ndige Reaktion der Treibstoffe
zu gewa¨hrleisten.
Die wichtigsten zur Charakterisierung von koaxialen Einspritzelementen herangezoge-
nen Kennzahlen sind das Geschwindigkeits- und Impulsstromverha¨ltnis von Treibstoff
und Oxidator. In Abbildung 4.2 ist die Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit von
der Differenzgeschwindigkeit (links) und dem Impulsstromverha¨ltnis (rechts) von
Oxidator zu Treibstoff aufgetragen. Da das Treibstoffmischungsverha¨ltnis bei diesen
Versuchen konstant gehalten wurde, korrelieren beide Gro¨ßen direkt mit dem Brenn-
kammerdruck. Die Drosselung des Triebwerks von 100 auf 30 bar entspricht einer
Variation der Differenzgeschwindigkeit von Oxidator zu Treibstoff (DVOF = uO−uF)
von 5,9 bis -4,3 m/s und einer Variation des entsprechenden Impulsstromverha¨ltnisses
(MROF = ρOu
2
O/ρFu
2
F) von 110 bis 40. In diesen Versuchen konnte kein Einfluss der
injektorbezogenen Kenngro¨ßen auf die Verbrennungseffizienz nachgewiesen werden.
Dies la¨sst den Schluss zu, dass der Einfluss der fu¨r Koaxialinjektoren entscheidenden
Kenngro¨ßen fu¨r die Treibstoffaufbereitung von poro¨sen Injektoren vernachla¨ssigbar
ist.
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4.1.2 Axiale Druckverteilung
In der Testkonfiguration API-50-1 kam ein zusa¨tzliches Messsegment zur hochauflo¨-
senden Bestimmung des axialen Druckverlaufs in Einspritzkopfna¨he zum Einsatz. Fu¨r
die Auswertefenster der einzelnen Druckstufen wurden die Druckdaten gemittelt und
anschließend mit dem jeweiligen theoretisch bestimmten Totaldruck in der Injektions-
ebene p0,Inj,theo und der entsprechenden Verbrennungseffizienz ηc∗ normiert. Durch
diese Normierung lassen sich die Druckverla¨ufe aus unterschiedlichen Lastpunkten
direkt vergleichen. In Abbildung 4.3 sind die axialen Druckverla¨ufe fu¨r ausgewa¨hlte
Lastpunkte von Testlauf 1 und 2 aufgetragen. Der dargestellte Verlauf des Druckes
entlang der Brennkammerwand ist repra¨sentativ fu¨r alle im Rahmen dieser Arbeit
getesteten Einspritzkopf- und Brennkammerkonfigurationen. Die Beschleunigung des
Heißgases von der Geschwindigkeit bei Injektion auf die endgu¨ltige Stro¨mungsge-
schwindigkeit am Eintritt in die Du¨senkontraktion erfordert ein Druckgefa¨lle in der
Brennkammer. Fu¨r das hier vorliegende Kontraktionsverha¨ltnis von c = 3, 19 liegt
der erwartete statische Druck der ausreagierten Brennkammerstro¨mung bei ca. 96 %
des Wertes in Injektorna¨he.
Die normierten Druckverla¨ufe sind fu¨r einen weiten Druckbereich nahezu deckungs-
gleich. Charakteristisch fu¨r den Druckverlauf in der Brennkammer ist ein starker
Druckgradient in der Na¨he der Einspritzebene. Der sta¨rkste Druckabfall findet in
einem Bereich von ca. 20 bis 50 mm statt. Davor sinkt das Druckniveau nur langsam
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Abbildung 4.3: Axialer Druckverlauf normiert auf das Produkt aus dem Totaldruck
in der Injektorebene und der Verbrennungseffizienz
105
KAPITEL 4: Experimentelle Ergebnisse
4 0 5 0 6 0 7 0 8 0 9 0 1 0 0 1 1 0 1 2 0 1 3 0 1 4 0 1 5 0 1 6 0 1 7 0 1 8 0 1 9 0 2 0 0
2 0
3 0
4 0
5 0
6 0
7 0
8 0
9 0
1 0 0
 
 T e s t l a u f  1 ,  x E o C T e s t l a u f  2 ,  x E o C T e s t l a u f  1 ,  x C o G T e s t l a u f  2 ,  x C o G
p 0,In
j (ba
r)
A x i a l e  P o s i t i o n  ( m m )
Abbildung 4.4: Positionen des Druckverlustschwerpunktes (xCoG) und die Positi-
on, ab der von einem nahezu konstanten Brennkammerdruckniveau
ausgegangen wird (xEoC)
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Abbildung 4.5: Abha¨ngigkeit der Position des Druckverlustschwerpunktes von Para-
metern der Injektion
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ab. Im Anschluss an diese Zone des sta¨rksten Druckabfalls verringert sich der Druck-
abfall, und ab einem Abstand von ca. 140 mm kann das Druckniveau im Rahmen
der Messgenauigkeit als konstant angesehen werden. Die Bereiche des sta¨rksten
Druckabfalls entsprechen den Zonen der maximalen Beschleunigung der Heißgas-
stro¨mung. Diese Beschleunigung bei konstantem Querschnitt ist eine direkte Folge
der Dichtea¨nderung aufgrund der Wa¨rmezufuhr aus der stattfindenden chemischen
Reaktion. Es ist davon auszugehen, dass die Rate des chemischen Umsatzes mit dem
Betrag des Druckgradienten in der Brennkammer korreliert.
Fu¨r die in Abbildung 4.3 dargestellten Druckverla¨ufe wurden die Positionen des
Schwerpunktes des Druckgradientenverlaufs xCoG und des Endes der prima¨ren Re-
aktionszone xEoC entsprechend des Verfahrens aus 3.4.3 bestimmt. Die Ergebnisse
sind in Abbildung 4.4 zusammengefasst. Die so ermittelten Werte fu¨r die Position
xEoC schwanken zwischen 168 mm und 179 mm. Eine Ku¨rzung der Brennkammer auf
eine zylindrische La¨nge von 200 mm bietet sich daher an, ohne dass mit einer großen
Einbuße im Hinblick auf die Verbrennungseffizienz gerechnet werden muss.
Die Werte der Position des Druckverlustschwerpunktes in der Brennkammer sinken
mit fallendem Brennkammerdruck von 58 auf 49 mm. Abbildung 4.5 zeigt die Abha¨n-
gigkeit der axialen Position des Schwerpunktes des Druckgradientenverlaufs von den
Parametern der Injektion. Die H2-Injektionsgeschwindigkeit ist aufgrund der Kompres-
sibilita¨t des Wasserstoffs im Gegensatz zur O2-Injektionsgeschwindigkeit nicht vom
Brennkammerdruck abha¨ngig, sondern wird lediglich von dem Mischungsverha¨ltnis
und der Eintrittstemperatur bestimmt. Durch die sinkende O2-Injektionsgeschwin-
digkeit bei niedrigeren Brennkammerdru¨cken wa¨hrend des Testlaufs 2 liegt das
Geschwindigkeitsverha¨ltnis VROF unter eins. Die zuvor beobachtete Abha¨ngigkeit
der Position xCoG vom Brennkammerdruck spiegelt sich im Geschwindigkeits- und
Impulsstromverha¨ltnis wieder. Fu¨r Testlauf 1, bei dem das Geschwindigkeitsverha¨lt-
nis u¨ber 1 liegt, ergibt sich eine nahezu lineare Beziehung zwischen xCoG und dem
Geschwindigkeits- und Impulsstromverha¨ltnis. Fu¨r Testlauf 2 bei unterkritischen
Bedingungen und VROF < 1 existiert ebenfalls ein linearer Zusammenhang mit einer
nahezu identischen Steigung. Es la¨sst sich kein kritischer Wert des Geschwindigkeits-
und Impulsstromverha¨ltnisses identifizieren, bei dem sich eine A¨nderung des Verhal-
tens zeigen wu¨rde. Fu¨r fallende Dru¨cke bzw. Geschwindigkeits- und Impulsstromver-
ha¨ltnisse verschiebt sich der Schwerpunkt der Druckgradientenverteilung und damit
auch die Reaktionszone stromaufwa¨rts.
Diese Tendenz ist im Einklang mit den Ergebnissen von Lux et al. [43]. Die Au-
toren verwendeten einen poro¨sen Injektor mit 5 LOX-Injektoren mit einem In-
nendurchmesser von jeweils 1,8 mm zusammen mit der optisch zuga¨nglichen DLR-
Forschungsbrennkammer Modell
”
C“. Dabei wurde die Reaktionszone bis zu einer
Entfernung von 90 mm von der Injektionsebene mittels OH-Spektroskopie vermessen.
Fu¨r die resultierenden OH-Verteilungen ließen sich fu¨r u¨ber- und unterkritische
Betriebspunkte die axiale Position des Schwerpunkts der Intensita¨tsverteilung und
damit der Reaktionsrate bestimmen. Fu¨r den Betrieb mit LOX/H2 stellten sie eine
leichte Verschiebung des Schwerpunkts in Richtung der Injektionsebene fu¨r unterkri-
tische Dru¨cke (40 bar) fest.
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Abbildung 4.6: Verbrennungseffizienz bei Drosselung fu¨r c = 3, 2/2, 5/2, 0 (L
∗ =
725/698/665 mm)
4.2 Einfluss der Brennkammermachzahl
4.2.1 Verbrennungseffizienz
Abbildung 4.6 zeigt die normierte Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit vom Brenn-
kammerdruck fu¨r drei Versuche bei unterschiedlichen Brennkammerkontraktionszah-
len. Dabei wurden identische Brennkammerdru¨cke angestrebt, was den Versuchsarten
I, II und III aus Abbildung 3.16 entspricht. Anders als bei den in Abschnitt 4.1
pra¨sentierten Ergebnissen sinkt die Verbrennungseffizienz leicht mit abnehmendem
Brennkammerdruck. So liegt fu¨r die Konfiguration API-50-2 (Kontraktionsverha¨lt-
nis 3,2) die minimale Verbrennungseffizienz bei 30 bar ca. 1,3 Prozentpunkte unter
dem Wert bei 100 bar. Dies entspricht einem Wirkungsgradverlust von ca. 0,2 Pro-
zentpunkten pro 10 bar Brennkammerdrucksenkung. Die Konfiguration API-50-3
(Kontraktionsverha¨ltnis 2,5) zeigt eine sehr a¨hnliche Tendenz. Bei einem noch gerin-
geren Kontraktionsverha¨ltnis von 2,0 bei der Konfiguration API-50-4 zeigt sich ein
leicht unterschiedlicher Trend. Die 100 bar- und 80 bar-Stufen verhalten sich analog
zu den anderen Brennkammerkonfigurationen. Von einem Brennkammerdruck von
60 bar abwa¨rts liegt die Verbrennungseffizienz jeweils oberhalb der fu¨r die gro¨ßeren
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Abbildung 4.7: Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit von der mittleren Aufent-
haltszeit und der maximalen mittleren Heißgasgeschwindigkeit im
zylindrischen Brennkammerteil
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Abbildung 4.8: Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit von der maximalen mittle-
ren Heißgasgeschwindigkeit im zylindrischen Brennkammerteil fu¨r
c = 3, 2/2, 5/2, 0 mit (gefu¨llte Symbole) und ohne (offene Symbole)
Korrektur des einspritzkopfunabha¨ngigen Totaldruckverlusts
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Kontraktionsverha¨ltnisse ermittelten Werte. Der Trend zu niedrigeren Verbrennungs-
effizienzen bei niedrigeren Dru¨cken setzt sich hier nicht fort. Allerdings sind die
Variationen der Verbrennungseffizienz wie auch bei den vorangegangenen Versuchen
in Abschnitt 4.1 klein gegenu¨ber den maximalen Abweichungen aufgrund von Fehlern
in der Messung des Brennkammerdrucks und des Treibstoffmassenstroms.
Die maximale mittlere Heißgasgeschwindigkeit uEoC hat einen leichten Einfluss auf
die Verbrennungseffizienz des Einspritzkopfs, wie aus Abbildung 4.7 ersichtlich ist.
Die Gu¨te der Treibstoffaufbereitung steigt mit ho¨herer Heißgasgeschwindigkeit. Die
mittlere Aufenthaltszeit im Brennraum bis zum Du¨senhals variiert fu¨r die drei Brenn-
kammerkonfigurationen zwischen 0,94 ms (c = 2, 0), 1,06 ms (c = 2, 5) und 1,2 ms
(c = 3, 19). Trotz der geringeren Aufenthaltszeit werden mit der Konfiguration
API-50-4 im Mittel geringfu¨gig ho¨here Verbrennungseffizienzen erzielt als mit Konfi-
guration API-50-2. Auch die Streuung der Ergebnisse nimmt fu¨r ho¨here maximale
mittlere Heißgasgeschwindigkeiten ab.
Dabei muss beru¨cksichtigt werden, dass bei dieser Betrachtung eine Korrektur
des Totaldruckverlusts aufgrund der irreversiblen Beschleunigung im zylindrischen
Brennkammerteil durchgefu¨hrt wurde. Dies ermo¨glicht den direkten Vergleich der
verschiedenen Brennkammerkonfigurationen. Die Wahl eines geringeren Kontrak-
tionsverha¨ltnisses fu¨hrt immer zu einem niedrigeren Totaldruck am Du¨seneintritt
und somit zu einer Effizienzeinbuße. In Abbildung 4.8 sind zur Verdeutlichung die
Werte der Verbrennungseffizienz fu¨r den korrigierten und den nicht korrigierten
Fall dargestellt. Der nicht korrigierte Fall entspricht den realen, am Triebwerk ge-
messenen Werten. Der starke relative Abfall fu¨r niedrige Kontraktionszahlen bzw.
ho¨here Heißgasgeschwindigkeiten resultiert aus dem in Abschnitt 3.4.1.5 diskutierten
Totaldruckverlust. Dieser Verlust ist nur von der geometrischen Gestaltung der Brenn-
kammer selbst abha¨ngig (Machzahl am Du¨senentritt) und ist nicht mit dem Verhalten
des Einspritzkopfes verknu¨pft. Die Abweichung kann fu¨r ein Kontraktionsverha¨ltnis
von c = 2, 0 bis zu 5 % betragen (s. Abbildung 3.23). Eine ho¨here Geschwindigkeit
der Heißgasstro¨mung scheint die Treibstoffaufbereitung allerdings zu verbessern, so
dass ein Teil des geometriebedingten Totaldruckverlustes kompensiert werden kann.
Die Sequenzarten IV und V wurden zur Untersuchung der Verbrennungseffizienz
bei identischen LOX-Eintrittsgeschwindigkeiten und unterschiedlichen Kontrakti-
onsverha¨ltnissen durchgefu¨hrt. In Abbildung 4.9 sind die Verbrennungseffizienzen
fu¨r alle drei betrachteten Kontraktionsverha¨ltnisse in Abha¨ngigkeit von der LOX-
Eintrittsgeschwindigkeit dargestellt. Auch hier zeigt sich nur eine sehr geringe Varia-
tion der Ergebnisse mit uO2 und damit auch mit dem Brennkammerdruck. Unterhalb
einer Eintrittsgeschwindigkeit von uO2 ≈ 10 m/s steigt die Streuung der Ergebnis-
se an. Der Bereich unterhalb von 10 m/s entspricht dabei einer Reynoldszahl bis
1, 4× 105. Die Konfiguration API-50-3 (mittleres Kontraktionsverha¨ltnis) weist in
diesem Bereich eine um 0,5 bis 1 Prozentpunkt ho¨here Verbrennungseffizienz als die
Konfiguration API-50-4 (niedriges Kontraktionsverha¨ltnis) auf. Dies widerspricht
der vorangegangenen Beobachtung, dass die Verbrennungseffizienz leicht mit ho¨herer
Heißgasgeschwindigkeit ansteigt. Dabei muss betont werden, dass die Abweichungen
in den Ergebnissen innerhalb der anzunehmenden Fehlerbereiche liegen.
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Abbildung 4.9: Verbrennungseffizienz bei verschiedenen LOX-
Eintrittsgeschwindigkeiten fu¨r c = 3, 2/2, 5/2, 0 (Testkonfigurationen
I, IV und V)
Die Ergebnisse aller betrachteten Sequenzarten I bis V sind in Abbildung 4.10 aufge-
tragen. Unter Beru¨cksichtigung der Ergebnisse fu¨r die Sequenzarten IV und V ergibt
sich eine andere Abha¨ngigkeit der Verbrennungseffizienz von der Heißgasgeschwindig-
keit als bei der obigen Betrachtung der Sequenzarten I bis III. Ein nahezu linearer
Anstieg der Verbrennungseffizienz mit der Heißgasgeschwindigkeit la¨sst sich hier
nicht mehr beobachten. Die mittlere Verbrennungseffizienz liegt in diesem Fall fu¨r
die Kontraktionsverha¨ltnisse 2,5 (Sequenzen II und IV) und 2,0 (Sequenzen III und
V) in einem a¨hnlichen Bereich. Ein weiterer Anstieg fu¨r Heißgasgeschwindigkeiten
oberhalb von 400 m/s la¨sst sich nicht belegen.
4.2.2 Axiale Druckverteilung
Durch die unterschiedlichen untersuchten Brennkammerkontraktionsverha¨ltnisse und
damit auch Heißgas-Machzahlen ergeben sich unterschiedliche Druckverla¨ufe im
Brennraum. Das erwartete Druckniveau nach Abschluss der Hauptreaktionszone
ist umso niedriger, je gro¨ßer die Heißgas-Machzahl ist, da die Beschleunigung des
Heißgases mit einem entsprechenden Druckverlust einhergeht. In Abbildung 4.11 sind
die gemessenen statischen Dru¨cke und die dazugeho¨rigen interpolierten Druckverla¨ufe
fu¨r die drei untersuchten Kontraktionsverha¨ltnisse aufgetragen. Bei allen drei Konfi-
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Abbildung 4.10: Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit von der maximalen mittleren
Heißgasgeschwindigkeit fu¨r alle Testkonfigurationen (I bis V)
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Abbildung 4.11: Gemessene Wanddru¨cke und die dazugeho¨rigen Approximationen
durch ein verzerrtes Sinusprofil jeweils fu¨r die 80 bar-Druckstufe fu¨r
die Konfigurationen I, II und III
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Abbildung 4.12: Druckverlustschwerpunkt (xCoG) und Ende der Hauptreaktionszone
(xEoC) fu¨r die Konfigurationen I, II und III
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Abbildung 4.13: Druckverlustschwerpunkt (xCoG) u¨ber theoretischem Totaldruck in
der Injektorebene (links) und u¨ber der LOX-Eintrittsgeschwindigkeit
(rechts) fu¨r die Konfigurationen I, IV und V
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Abbildung 4.14: Druckverlustschwerpunkt (xCoG, geschlossene Symbole) und Ende
der Hauptreaktionszone (xEoC, offene Symbole) in Abha¨ngigkeit
von der Geschwindigkeit der ausreagierten Heißgasstro¨mung fu¨r die
Konfigurationen I bis V
gurationen ist ein starker Druckabfall ab einer axialen Positionen ca. 20 mm stromab
der Injektionsebene zu beobachten. Ab ca. 60 mm schwa¨cht sich dieser Druckabfall
stark ab. Die gemessenen Druckdaten ab ca. 120 mm deuten darauf hin, dass der
Druckabfall hier im Wesentlichen abgeschlossen ist. Die ermittelten Druckverla¨ufe
sind sich qualitativ sehr a¨hnlich.
Die in Abschnitt 3.4.3 erla¨uterten Kennwerte xCoG und xEoC sind fu¨r diese Versuche
in Abbildung 4.14 dargestellt. U¨ber die Dauer des Versuchs wandert die Positi-
on des Druckverlustschwerpunkts xCoG fu¨r alle Konfigurationen leicht in Richtung
der Stirnplatte. Der grundlegende Trend ist der gleiche wie der in Abschnitt 4.1.2
beschriebene. Die Reaktionszone wird mit sinkendem Brennkammerdruck weniger
stark gestreckt. Im direkten Vergleich der drei Du¨senhalskonfigurationen zeigt sich,
dass mit sinkendem Kontraktionsverha¨ltnis (steigender Heißgasgeschwindigkeit) der
Druckverlustschwerpunkt leicht in Richtung der Einspritzebene verschoben ist. Die
Wa¨rmefreisetzung durch die Umsetzung der Treibstoffe findet hier fru¨her statt. Dies
ko¨nnte auch eine mo¨gliche Erkla¨rung fu¨r die beobachtete leicht erho¨hte Verbren-
nungseffizienz in dieser Konfiguration sein.
Der direkte Vergleich der Sequenzarten I, IV und V (Abfolge von jeweils iden-
tischen LOX-Injektionsgeschwindigkeiten) ist in Abbildung 4.13 dargestellt. Die
LOX-Eintrittsgeschwindigkeit hat auf die Position des Druckverlustschwerpunkts
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Abbildung 4.15: Normierte Verbrennungsrauigkeit fu¨r Frequenzen oberhalb von 1000
Hz in Abha¨ngigkeit von der Geschwindigkeit der ausreagierten Heiß-
gasstro¨mung fu¨r die Konfigurationen I bis V
einen nur geringen Einfluss. Die in Testkampagne 1 (4.1.2) und fu¨r die Sequenzen
II und III beobachtete Verschiebung des Druckverlustschwerpunkts in Richtung
der Stirnplatte bei niedrigeren Dru¨cken kann bei den Sequenzen IV und V nicht
festgestellt werden. Wa¨hrend xCoG fu¨r die Sequenz V grob konstant bleibt, steigt
dieser Wert fu¨r die Sequenz IV zu niedrigeren LOX-Eintrittsgeschwindigkeiten noch
leicht an. Allerdings gilt auch fu¨r diese Gegenu¨berstellung, dass der Druckverlust-
schwerpunkt umso na¨her an die Stirnplatte ru¨ckt, je gro¨ßer die Geschwindigkeit der
ausreagierten Brennkammerstro¨mung ist.
Die Kennwerte aller hier beschriebenen Sequenzen I bis V sind in Abbildung 4.14
aufgetragen. Die ermittelten charakteristischen Positionen des Endes der Hauptreakti-
onszone xEoC sind fu¨r die Konfigurationen API-50-3 und API-50-4 (Sequenzen II und
IV bzw. III und V) im Wesentlichen identisch. Eine Ku¨rzung auf eine zylindrische
Brennkammerla¨nge von 200 mm scheint auch hier mo¨glich zu sein (s. Abschnitt
4.3).
4.2.3 Verbrennungsstabilita¨t
Im Rahmen der hier beschriebenen Testkampagne traten bei keiner der Testsequenzen
I bis V hochfrequente Brennkammerinstabilita¨ten auf. Die beobachtete Amplitude lag
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Abbildung 4.16: Normierte Verbrennungsrauigkeit fu¨r Frequenzen oberhalb von 1000
Hz in Abha¨ngigkeit vom Gesamtmassenstrom fu¨r die Konfiguratio-
nen I bis V
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Abbildung 4.17: Normierte Verbrennungsrauigkeit fu¨r Frequenzen oberhalb von 1000
Hz in Abha¨ngigkeit vom relativen Injektordruckverlust fu¨r die Sau-
erstoffseite (links) und Wasserstoffseite (rechts) fu¨r die Konfigura-
tionen I bis V
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weit unter der Schwelle, ab der von einer Instabilita¨t gesprochen werden kann. Abbil-
dung 4.15 zeigt die auf den statischen Druck in der Injektorebene normierte akustische
Amplitude p′. Als Basis dieses Werts dienen die mittels eines 1 kHz-Hochpassfilters
gefilterten dynamischen Druckdaten. Die durch die Treibstoffversorgung des Pru¨f-
stands hervorgerufenen Druckschwingungen werden so zuverla¨ssig unterdru¨ckt. Die
Verbrennungsrauigkeit lag bei allen Versuchen unter 1 % des Brennkammerdrucks in
der Injektorebene. Die Verbrennung kann somit als sehr ruhig gelten. Mit steigender
Heißgasgeschwindigkeit steigt die Rauigkeit von ca. 0,5 % auf 0,8 % an. Dabei nimmt
auch die Streuung der Ergebnisse zu. Die Verbrennungsrauigkeit weist damit einen
a¨hnlichen Trend wie die Verbrennungseffizienz auf (s. Abschnitt 4.2.1).
Die Vera¨nderung des Brennkammerkontraktionsverha¨ltnisses wurde bei konstantem
Brennkammerdurchmesser durch den Einsatz von Du¨senhalssegmenten mit unter-
schiedlichem Halsdurchmesser erreicht. Damit vera¨nderte sich auch der fu¨r einen
bestimmten Brennkammerdruck no¨tige Gesamtmassenstrom. Abbildung 4.16 zeigt
den Zusammenhang zwischen den normierten p′-Werten und dem jeweiligen Ge-
samtmassenstrom in der Brennkammer. Ein Anstieg des Gesamtmassenstroms und
damit der Energiedichte in der Brennkammer fu¨hrt fu¨r die betrachteten Konfigu-
rationen nicht zu einem Anstieg der relativen Verbrennungsrauigkeit. Die relative
Verbrennungsrauigkeit ist abha¨ngig von dem Kontraktionsverha¨ltnis bzw. der Brenn-
kammermachzahl. Diese Ergebnisse stehen teilweise in einem Widerspruch zu den
Ergebnissen von Wanhainen et al. [73]. Die Autoren konnten fu¨r Koaxialinjektoren bei
einem konstanten Kontraktionsverha¨ltnis keinen Einfluss einer Drosselung des Brenn-
kammerdrucks bzw. Massenstroms auf die Verbrennungsstabilita¨t feststellen. Diese
Aussage la¨sst sich anhand von Abbildung 4.16 auch fu¨r den untersuchten poro¨sen
Einspritzkopf machen. Auf der anderen Seite beobachteten sie einen positiven Einfluss
einer Verringerung des Kontraktionsverha¨ltnisses auf die Verbrennungsstabilita¨t. Wie
in Abbildung 4.15 gezeigt, gilt fu¨r den betrachteten poro¨sen Injektor ein gegenteiliges
Verhalten. Die Verbrennungsrauigkeit steigt bei niedrigeren Kontraktionszahlen.
Eine wichtige Stellschraube zur Vermeidung von niederfrequenten Brennkammerin-
stabilita¨ten sind die jeweiligen Druckverluste bei der Einspritzung auf der Brennstoff-
bzw. Oxidatorseite. In Abbildung 4.17 ist die Verbrennungsrauigkeit p′ in Abha¨ngig-
keit von den Injektordruckverlusten aufgetragen. Da der flu¨ssige Sauerstoff als nahezu
inkompressibel angesehen werden kann, variiert der sauerstoffseitige Druckverlust
stark mit dem Massenstrom. Fu¨r die niedrigen Betriebsdru¨cke betra¨gt der Druckver-
lust nur noch ca. 1 % des jeweiligen Brennkammerdrucks. Auf der Sauerstoffseite la¨sst
sich kein direkter Zusammenhang zwischen dem relativen Injektordruckverlust und
der Verbrennungsrauigkeit feststellen. Auf der Wasserstoffseite zeigt sich ein anderes
Verhalten. Der Wasserstoff verha¨lt sich in diesem Druckbereich (30 bis 100 bar) wie
ein kompressibles Medium. Der relative Druckverlust bleibt daher fu¨r jede betrachtete
Konfiguration grob konstant. Hier zeigt sich ein Abfall der Verbrennungsrauigkeit fu¨r
niedrigere Druckverluste. Dieser Zusammenhang steht im direkten Gegensatz zur weit
verbreiteten Ansicht, dass eine Verringerung des Druckverlustes das Auftreten von
Injektor-gekoppelten Verbrennungsinstabilita¨ten begu¨nstigt. Fu¨r Koaxialinjektoren
ist dieses Verhalten aus der Literatur bekannt [25].
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4.3 Reduzierung der Brennkammerla¨nge
Eine wichtige Gro¨ße fu¨r die Auslegung eines Triebwerks mit einem poro¨sen Einspritz-
kopf ist die fu¨r eine vollsta¨ndige Verbrennung beno¨tigte charakteristische Brennkam-
merla¨nge L∗. Um diesen Aspekt na¨her zu untersuchen, wurde die Brennkammer-
konfiguration API-50-4 um 100 mm geku¨rzt. Abbildung 4.18 zeigt die Abweichung
der Verbrennungseffizienz in Prozentpunkten der geku¨rzten Variante API-50-5 zur
Vergleichskonfiguration API-50-4. Eine Ku¨rzung der Brennkammer auf eine zylin-
drische Brennkammerla¨nge von 200 mm bot sich aufgrund der Ergebnisse aus der
Betrachtung der axialen Druckverla¨ufe an (s. Abschnitt 4.2.2). Fu¨r ein Kontrakti-
onsverha¨ltnis von 2,0 wurde nach spa¨testens 180 mm Laufla¨nge 97,5 % des gesamten
auftretenden Druckabfalls realisiert. Die charakteristische Brennkammerla¨nge ver-
ringerte sich durch diese Ku¨rzung von L∗ = 665 mm auf 465 mm. Dieser Wert liegt
deutlich unterhalb der in der Literatur fu¨r LOX/GH2 empfohlenen charakteristischen
Brennkammerla¨nge von 560 mm [26]. Durch die Ku¨rzung der Brennkammer sinkt die
beobachtete Verbrennungseffizienz im Mittel um lediglich 0,32 Prozentpunkte.
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Abbildung 4.18: A¨nderung der Verbrennungseffizienz bei Reduzierung der Brennkam-
merla¨nge und konstantem Kontraktionsverha¨ltnis fu¨r Mischungsver-
ha¨ltnisse von 4 bis 6
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4.4.1 Verbrennungseffizienz
Die ermittelten Werte der Verbrennungseffizienz fu¨r die beiden neuen Einspritzko¨pfe
API50-36 und API50-126 auf der 50 mm-Skala sind in Abbildung 4.19 dargestellt.
Die Werte sind wiederum auf den maximalen im Rahmen dieser Kampagne ermit-
telten Wert normiert. Jeder Punkt ist durch Mittelung der Resultate identischer
Betriebspunkte aus mehreren Versuchsla¨ufen berechnet worden. In dem betrach-
teten Druckbereich von 40 bis 100 bar steigt die normierte Verbrennungseffizienz
zu niedrigeren Brennkammerdru¨cken hin an. Diese Tendenz steht im Widerspruch
zu den Ergebnissen der vorangegangenen Testkampagnen, die den urspru¨nglichen
Einspritzkopf API50-68 untersuchen sollten. Die Verbrennungseffizienz variiert dabei
zwischen ca. 97,5 % bei 100 bar und 100 % bei 40 bar. Dabei liegt die erreichte Ver-
brennungseffizienz fu¨r den API50-126-Einspritzkopf in allen Druckstufen leicht u¨ber
der fu¨r den API50-36 gemessenen.
Bei einer Betrachtung der Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit vom Mischungs-
verha¨ltnis la¨sst sich ein Unterschied im Verhalten von API50-36 und API50-126
beobachten (s. Abbildung 4.20). Der API50-126-Injektor weist bei ho¨heren Mi-
schungsverha¨ltnissen eine ho¨here Verbrennungseffizienz auf. Dieser Trend wird umso
sta¨rker, je niedriger der Brennkammerdruck ist. Im Falle des Injektors mit großen
LOX-Injektoren (API50-36) kehrt sich dieser Trend um. Betriebspunkte bei einem
Mischungsverha¨ltnis von ROF = 6 liegen im Hinblick auf ηc∗ niedriger als die ent-
sprechenden Betriebspunkte bei ROF = 4 oder 5. Dieser Trend la¨sst sich fu¨r alle
Druckstufen beobachten. Fu¨r die niedrige Mischungsverha¨ltnisstufe ROF = 4 liegen
die Verbrennungseffizienzen der beiden Einspritzkopfvarianten eng zusammen. Fu¨r
ho¨here Mischungsverha¨ltnisse divergieren die Werte dagegen, und die Einspritzkopf-
konfiguration API50-126 zeigt deutlich ho¨here Effizienzen. Eine mo¨gliche Begru¨ndung
fu¨r dieses Verhalten la¨sst sich aus der Auswertung des axialen Druckprofils ableiten
(s. Abschnitt 4.4.2).
4.4.2 Axiale Druckverteilung
Die Auswertung des axialen Druckprofils in der Brennkammer zeigt deutliche Unter-
schiede in der Treibstoffaufbereitung zwischen den beiden Injektorvarianten. Abbil-
dung 4.21 zeigt die Druckverlustschwerpunkte (xCoG) und die Positionen des Endes
der Hauptreaktionszone (xEoC) fu¨r beide Einspritzkopfkonfigurationen. Bei beiden
Konfigurationen verschiebt sich xCoG wie auch bei den vorangegangenen Untersu-
chungen bei niedrigeren Brennkammerdru¨cken nach vorne. Im Falle des API50-126
ergeben sich nahezu lineare Beziehungen zwischen den jeweiligen axialen Positionen
und dem Brennkammerdruck. Fu¨r den Injektor mit den 2,0 mm durchmessenden
LOX-Injektoren ist dieser Trend nicht so klar zu beobachten. Zwar sinken die Werte
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Abbildung 4.19: Normierte Verbrennungseffizienzen der neuen Einspritzko¨pfe API50-
126 (volle Symbole) und API50-20 (offene Symbole) in Abha¨ngigkeit
vom theoretischen Totaldruck fu¨r Mischungsverha¨ltnisse von 4 bis
6. Jeder Punkt stellt die Mittelung identischer Betriebspunkte aus
mehreren Versuchsla¨ufen dar.
der beiden geometrischen Parameter auch hier mit sinkendem Brennkammerdruck,
es kommt aber in der 80 bar- und 100 bar-Stufe zu einer großen Streuung der Werte
insbesondere von xEoC. Die Ursache dieser Streuung wurde im Rahmen dieser Arbeit
nicht festgestellt.
Zwischen den beiden Einspritzkopfmustern zeigen sich auch generelle Unterschiede
im axialen Druckprofil. Fu¨r einen Betriebspunkt bei 60 bar und ROF = 5 sind in
Abbildung 4.22 die gemessenen Dru¨cke an verschiedenen axialen Positionen und die
dazugeho¨rigen Interpolationen fu¨r beide Einspritzko¨pfe dargestellt. Der charakteristi-
sche starke Druckabfall, der auch schon bei dem API50-68-Injektor beobachtet wurde,
tritt bei dem API50-126-Injektor wesentlich fru¨her als bei dem API50-36-Injektor ein.
Die gesamte Wa¨rmefreisetzung ist in Richtung der Stirnplatte verlagert. Resultierend
aus diesen Druckverla¨ufen ergeben sich die charakteristischen Positionen xCoG und
xEoC.
Die gemittelten Werte fu¨r die Positionen des Druckverlustschwerpunkts xCoG fu¨r
beide Injektorkonfigurationen sind in Abbildung 4.23 zusammengefasst. Die geschlos-
senen Symbole bezeichnen die Werte des API50-126-Injektors. Fu¨r diesen Injektor
ergeben sich fu¨r ein Mischungsverha¨ltnis von ROF = 6 die niedrigsten Werte von
xCoG. Mit sinkendem ROF verschiebt sich der Druckverlustschwerpunkt von der
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Abbildung 4.20: Normierte Verbrennungseffizienzen der neuen Einspritzko¨pfe API50-
126 (volle Symbole) und API50-36 (offene Symbole) in Abha¨ngigkeit
vom Mischungsverha¨ltnis
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Abbildung 4.21: Druckverlustschwerpunkt (xCoG, geschlossene Symbole) und Ende
der Hauptreaktionszone (xEoC, offene Symbole) fu¨r verschiedene
Mischungsverha¨ltnisse fu¨r API50-126 (links) und API50-36 (rechts).
Jeder Punkt stellt die Mittelung identischer Betriebspunkte aus
mehreren Versuchsla¨ufen dar.
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Abbildung 4.22: Vergleich der Druckverla¨ufe (interpoliert und gemessen, jeweils nor-
miert auf den dazugeho¨rigen gesamten Druckabfall) fu¨r API50-126
und -36 bei 60 bar und einem Mischungsverha¨ltnis von ROF = 5
Stirnplatte weg. Diese Tendenz gilt mit Ausnahme des 100 bar-Betriebspunkts u¨ber
den gesamten betrachteten Druckbereich hinweg. Fu¨r den API50-36-Injektor bietet
sich ein entgegengesetztes Bild. Bei einem Mischungsverha¨ltnis von ROF = 4 ergeben
sich hier fu¨r alle Druckstufen die geringsten Entfernungen des Druckverlustschwer-
punkts von der Injektorstirnplatte. Mit steigendem Mischungsverha¨ltnis verschiebt
sich die Position xCoG in Richtung der Du¨se.
Fu¨r beide Injektorkonfigurationen la¨sst sich das Verhalten von xCoG mit der berechne-
ten Verbrennungseffizienz verknu¨pfen. Die jeweils ho¨chste Verbrennungseffizienz errei-
chen beide Einspritzkopfvarianten in den Betriebspunkten, bei denen xCoG minimal
ist, die Wa¨rmefreisetzung also nah am Einspritzkopf stattfindet. Der Zusammenhang
zwischen der Verbrennungseffizienz und der Position des Druckverlustschwerpunkts
xCoG ist fu¨r beide Einspritzko¨pfe in Abbildung 4.24 dargestellt. Die bei beiden Ein-
spritzko¨pfen beobachtete Abha¨ngigkeit zwischen der Verbrennungseffizienz und der
Position des Druckverlustschwerpunkts la¨sst sich als Besta¨tigung der Hypothese zum
Mechanismus der Treibstoffaufbereitung bei poro¨sen Injektoren deuten. Ein niedriger
Wert von xCoG deutet auf eine starke Wa¨rmefreisetzung in geringer Entfernung von
der Einspritzebene hin, die mit einer starken Beschleunigung der Heißgasstro¨mung
einhergeht. Je schneller diese Beschleunigung stattfindet, desto besser ist die Treib-
stoffaufbereitung. Der entscheidende Mechanismus ist hier die mo¨glichst schnelle
Erzeugung einer hohen Geschwindigkeitsdifferenz zwischen den tra¨gen LOX-Strahlen
und der umgebenden Heißgasstro¨mung.
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Abbildung 4.23: Druckverlustschwerpunkt (xCoG) der neuen Einspritzko¨pfe API50-
126 (volle Symbole) und API50-36 (offene Symbole) fu¨r Mischungs-
verha¨ltnisse von 4 bis 6. Jeder Punkt stellt die Mittelung identischer
Betriebspunkte aus mehreren Versuchsla¨ufen dar.
In Abbildung 4.25 sind die jeweiligen Schwerpunktspositionen xCoG u¨ber das Impuls-
stromverha¨ltnis zwischen der Heißgasstro¨mung und dem LOX-Strahl aufgetragen.
Dieses Impulsstromverha¨ltnis MRHGO (Momentum flux Ratio Hot Gas to Oxidizer)
wird dabei wie folgt bestimmt:
MRHGO =
ρEoC · u2EoC
ρO2 · u2O2
(4.1)
Dieser Parameter stellt das maximal mo¨gliche Impulsstromverha¨ltnis dar, das an
einem LOX-Strahl oder -Ligament auftreten kann. Es ist unwahrscheinlich, dass dieser
Wert in der Realita¨t an einem Punkt im Brennraum tatsa¨chlich erreicht wird, da
die maximale Heißgasgeschwindigkeit im zylindrischen Brennraum uEoC erst ab einer
axialen Position von >100 mm erreicht wird und die LOX-Eintrittsgeschwindigkeit
uO2 nur unmittelbar am Injektor vorliegt. Dieses Impulsstromverha¨ltnis bietet sich
jedoch trotzdem zur Beschreibung des Strahlzerfalls fu¨r poro¨se Injektoren an, da
das Anwachsen der Differenzgeschwindigkeit zwischen Heißgasstro¨mung und dem
flu¨ssigen Sauerstoff als treibender Faktor postuliert wurde. Der beobachtete Einfluss
des Brennkammerdrucks auf die Schwerpunktsposition xCoG la¨sst sich in Abbildung
4.25 als Abha¨ngigkeit von dem Impulsstromverha¨ltnis MRHGO ablesen. Fu¨r ein
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Abbildung 4.24: Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit von der Position des Druck-
verlustschwerpunkts fu¨r API50-126 und API50-36
gegebenes Mischungsverha¨ltnis sinkt xCoG nahezu linear mit steigendem MRHGO,
unabha¨ngig von der Injektorvariante. Bei konstantem Brennkammerdruck hat das
Mischungsverha¨ltnis bei den beiden Einspritzko¨pfen einen entgegengesetzten Einfluss
auf die Position des Druckverlustschwerpunkts und damit auch auf die jeweils erzielte
Verbrennungseffizienz. Dies legt den Schluss nahe, dass bei den beiden Einspritzkopf-
varianten unterschiedliche Mechanismen die Position des Druckverlustschwerpunkts
bestimmen. Die in Abbildung 4.22 skizzierten Druckverla¨ufe zeigen eine a¨hnliche
Steigung des Druckabfalls bei beiden Injektorausfu¨hrungen. Der starke Druckabfall
setzt bei API50-126 allerdings fru¨her ein als bei API50-36. Gesucht ist nun der
Mechanismus, der zu einem mo¨glichst fru¨hen Beginn der Hauptreaktion fu¨hrt.
Bei dem Einspritzkopf API50-36 fu¨hrt eine Erho¨hung des Mischungsverha¨ltnisses
von 4 auf 6 zu einer Verlagerung des Druckverlustschwerpunktes stromab und zu
einer Verringerung der Verbrennungseffizienz. Die Variation von xCoG wird hier durch
eine Verringerung von MRHGO aufgrund des Anstiegs des Mischungsverha¨ltnisses
(Anstieg von LOX-Eintrittsgeschwindigkeit und -impulsstrom) hervorgerufen. Der
Gradient dxCoG/dROF entspricht fu¨r diesen Injektor grob −dxCoG/dMRHGO. Dies
ist ein Anzeichen dafu¨r, dass der Strahlzerfall und die erreichte Verbrennungseffizienz
fu¨r diese großen LOX-Strahldurchmesser von dem beschriebenen Impulsstromver-
ha¨ltnis MRHGO bestimmt werden.
Dieser Einfluss des Mischungsverha¨ltnisses kehrt sich fu¨r den Einspritzkopf API50-126
um. Bei gleichbleibendem Brennkammerdruck verringert sich xCoG bei steigendem
124
4.4 Einfluss des Injektordurchmessers
2 3 4 5 6 7 8
4 0
4 5
5 0
5 5
6 0
6 5
7 0
7 5
 
 
Sch
wer
pun
ktsp
osit
ion
 x Co
G (m
m)
M R H G O
A P I 5 0 - 1 2 6 : R O F  =  4 R O F  =  5 R O F  =  6A P I 5 0 - 3 6 : R O F  =  4 R O F  =  5 R O F  =  6B r e n n k a m m e r d r u c k : 1 0 0  b a r 8 0  b a r 6 0  b a r 5 0  b a r 4 0  b a r
Abbildung 4.25: Position des Druckverlustschwerpunkts in Abha¨ngigkeit vom Im-
pulsstromverha¨ltnis zwischen Heißgasstro¨mung und Oxidator fu¨r
API50-126 und API50-36
Mischungsverha¨ltnis, obwohl das Impulsstromverha¨ltnis MRHGO abnimmt. Ein stei-
gendes Mischungsverha¨ltnis von 4 auf 6 ist auch gleichbedeutend mit einer erho¨hten
Energiedichte in der Brennkammer. Es steht bei ho¨herem ROF eine gro¨ßere Wa¨r-
memenge zur Verfu¨gung, um zum einen den flu¨ssigen Sauerstoff bei unterkritischen
Bedingungen zu verdampfen und zum anderen dem Wasserstoff/Sauerstoff-Gemisch
die notwendige Wa¨rmemenge zur Zu¨ndung hinzuzufu¨gen. Im u¨berkritischen Fall
wird im LOX-Strahl nach einer kurzen Laufla¨nge in der gesamten Tiefe die kritische
Mischungstemperatur u¨berschritten und der Sauerstoff gilt dann vollsta¨ndig als
u¨berkritisches Fluid. Dies erleichtert wiederum die Mischung, da in diesem Fall die
Oberfla¨chenspannung als ru¨ckstellender Einfluss entfa¨llt. Entscheidend dafu¨r ist eine
hohe spezifische Oberfla¨che des Sauerstoffs. Der API50-126-Injektor bietet gegenu¨ber
dem API50-36 eine nahezu verdoppelte Kontaktfla¨che zwischen Treibstoff und Oxi-
dator (
∑
UAPI50−126/
∑
UAPI50−126 = 192, 5 %). Diese stark erho¨hte Kontaktfla¨che
begu¨nstigt die Verdampfung und Vermischung unmittelbar am Injektor und tra¨gt so
dazu bei, dass die Heißgasstro¨mung schon fru¨h eine starke Beschleunigung erfa¨hrt.
Der Gradient dxCoG/dROF ist abha¨ngig von der stromab des Injektors zur Verfu¨gung
stehenden Kontaktfla¨che zwischen Treibstoff und Oxidator. In Abbildung 4.26 ist
diese Abha¨ngigkeit dargestellt. Wa¨hrend der Gradient dxCoG/dMRHGO (rechts) fu¨r
beide Einspritzkopfvarianten in einem a¨hnlichen Bereich liegt, zeigt sich fu¨r den
Gradienten dxCoG/dROF (links) die beschriebene starke Abha¨ngigkeit vom Injek-
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Abbildung 4.26: Sensitivita¨t der Schwerpunktsposition xCoG gegenu¨ber A¨nderungen
im Mischungsverha¨ltnis (links) und Heißgasimpulsstromverha¨ltnis
(rechts) fu¨r beide API50-Einspritzkopfvarianten
tordurchmesser und damit von der zur Verfu¨gung stehenden Kontaktfla¨che. Wird
eine lineare Abha¨ngigkeit dieses Gradienten vom Injektordurchmesser unterstellt,
ergibt sich ein neutrales Verhalten bei einem Injektordurchmesser von ca. 1,5 mm.
Dieses Maß entspricht dem Innendurchmesser der LOX-Injektoren der Einspritzko¨pfe
API50-68 und API80-168.
Diese Ergebnisse haben eine direkte Auswirkung auf die Auslegung eines poro¨sen
Einspritzkopfs. Eine Konzentration der Energiefreisetzung in der Na¨he des Einspritz-
kopfs wirkt sich gu¨nstig auf die Verbrennungseffizienz aus. Um diese Verteilung der
Energiefreisetzung zu erreichen, bieten sich fu¨r MCC-Anwendungen mit Mischungs-
verha¨ltnissen von ROF = 5 oder ho¨her poro¨se Injektoren mit kleinen (dLOX ≤ 1, 5 mm)
LOX-Injektorro¨hrchen an. Durch eine mo¨glichst große Anzahl der Injektorro¨hrchen
kann der LOX-Eintrittsimpuls verringert werden, und das entsprechend steigen-
de Heißgasimpulsstromverha¨ltnis MRHGO sollte gema¨ß Abbildung 4.25 zu einer
weiteren Verringerung von xCoG fu¨hren. Bei kleineren Mischungsverha¨ltnissen (z.
B. fu¨r Gasgeneratoranwendungen) nimmt der Einfluss der Verdampfung auf die
Treibstoffaufbereitung ab. In diesem Fall kann eine Erho¨hung von MRHGO eine
Verringerung von xCoG bewirken. Dafu¨r sollte die LOX-Eintrittsfla¨che erho¨ht wer-
den. Speziell bei Gasgeneratoranwendungen muss jedoch beachtet werden, dass die
Brennraum-Machzahlen fu¨r gewo¨hnlich um eine Gro¨ßenordnung kleiner als bei MCC-
Anwendungen sind. Die obigen Ergebnisse wurden fu¨r ein Kontraktionsverha¨ltnis
von c = 3, 19 ermittelt.
4.4.3 Verbrennungsstabilita¨t
Die Versuche mit den neuen Injektormustern API50-126 und -36 zeigten mit einer
Ausnahme eine sehr ruhige Verbrennung u¨ber die gesamte untersuchte Box hinweg.
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Abbildung 4.27: Akustische Amplitude des ungefilterten Rohsignals in Abha¨ngigkeit
vom relativen LOX- (links) und H2-Druckverlust (rechts) fu¨r beide
API50-Einspritzkopfvarianten
Bei den Versuchen mit dem API50-126-Injektor kam es bei einem Brennkammer-
druck von 40 bar und einem Mischungsverha¨ltnis von ROF = 4 zu einer starken
niederfrequenten Verbrennungsinstabilita¨t, die auf eine Ru¨ckkopplung mit der Treib-
stoffversorgung zuru¨ckzufu¨hren ist. In Abbildung 4.27 sind die auf den jeweiligen
Brennkammerdruck normierten akustischen Amplituden des ungefilterten Drucksi-
gnals in Abha¨ngigkeit von den LOX- und GH2-seitigen Injektordruckverlusten fu¨r
jeden Betriebspunkt aufgetragen. U¨ber beinahe die gesamte Bandbreite der Betriebs-
bedingungen liegt die akustische Amplitude des ungefilterten Rohsignals bei ca. 1 %
des mittleren Brennkammerdrucks. Die Spanne reicht dabei von 0,4 % bis 1,5 %.
Das Injektormuster API50-126 weist im Mittel niedrigere Werte der Verbrennungs-
rauigkeit auf, zeigt aber auch eine sta¨rkere Streuung. Der API50-36-Injektor zeigt
eine sehr konstante Verbrennungsrauigkeit u¨ber alle Betriebsbedingungen hinweg.
Die instabilen Betriebspunkte des API50-126-Injektors sind diejenigen mit dem ge-
ringsten LOX-Massenstrom und damit auch dem geringsten Druckverlust auf der
Sauerstoffseite. Unterhalb eines Druckverlustes von 2,5 % des Brennkammerdrucks
(hier: 40 bar) kommt es zu einer Kopplung der Brennkammerakustik mit der Treib-
stoffversorgung. Die Amplitude der Druckoszillationen erreicht in diesen Punkten
Werte von bis zu 20 % des Brennkammerdrucks. Diese Betriebspunkte weisen auch
den ho¨chsten Druckverlust auf der Brennstoffseite auf. Der Massenstrom ist hier
zwar kleiner als bei anderen Betriebspunkten, aber der fu¨r den Druckverlust in einer
poro¨sen Struktur entscheidende Volumenstrom erreicht aufgrund des Verhaltens der
Wasserstoffdichte in diesen Betriebspunkten seine maximalen Werte.
Der brennstoffseitige Druckverlust wurde im Rahmen dieser Versuche bis auf Werte
unterhalb von 6 % gesenkt, ohne dass ein negativer Einfluss auf die Verbrennungssta-
bilita¨t beobachtet werden konnte. Die beobachtete Instabilita¨t geht auf eine Kopplung
der Verbrennung mit dem LOX-Versorgungssystem zuru¨ck. Dabei muss beru¨cksichtigt
werden, dass der kritische sauerstoffseitige Druckverlust mit 2,5 % sehr niedrig ist.
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Abbildung 4.28: Normierte Verbrennungseffizienz fu¨r alle auf der 80 mm-Skala getes-
teten Einspritzko¨pfe
Dieser Schwellenwert liegt deutlich unterhalb der empfohlenen Druckverlustwerte
von 10 bis 15 %pBK, die fu¨r Injektoren in der Literatur angegeben werden [26].
4.5 API fu¨r 80mm-Brennkammerdurchmesser
4.5.1 Verbrennungseffizienz
Abbildung 4.28 zeigt die ermittelten Werte der Verbrennungseffizienz fu¨r alle geteste-
ten Einspritzko¨pfe auf der 80 mm-Skala bei typischen MCC-Bedingungen. Die Daten
wurden dabei auf die maximale Verbrennungseffizienz normiert, die in den Versuchen
mit dem L42-Koaxialeinspritzkopf sowie den poro¨sen Einspritzko¨pfen API80-168
V1/V2 ermittelt wurde. Die Daten wurden in zwei separaten Versuchskampagnen
gewonnen. Die erste dieser beiden Versuchsreihen behandelte die Einspritzko¨pfe
L42 und API80-168 V1, wa¨hrend sich die zweite Kampagne auf den modifizierten
Einspritzkopf API80-168 V2 konzentrierte. Der als Referenzeinspritzkopf getestete
Koaxialinjektor und der EK API80-168 V2 weisen a¨hnliche Verbrennungseffizienzen
auf. Die Werte fu¨r die Verbrennungseffizienz variiert zwischen 100 % und 97,5 % fu¨r
den poro¨sen Injektor und zwischen 99,8 % und 98,1 % fu¨r den Koaxialinjektor.
Im Falle der ersten Version des poro¨sen Einspritzkopfs (API80-168 V1) wurden
fu¨r die Bestimmung der relativen Verbrennungseffizienz Punkte vor dem Eintreten
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Abbildung 4.29: Normierte Verbrennungseffizienz des Einspritzkopfs API80-168 V2
einer Verbrennungsinstabilita¨t herangezogen. Sie variiert zwischen 93,8 % und 89,5 %
und liegt somit deutlich unter den ermittelten Werten fu¨r den Referenzeinspritzkopf
L42. Die ausgesprochen niedrige Verbrennungseffizienz kann fu¨r diesen Fall mit der
starken Trimmung des LOX-Injektormusters erkla¨rt werden. In Abbildung 3.11 wird
die rechnerische Verschiebung des lokalen Mischungsverha¨ltnisses einer Stromro¨hre
im Vergleich zum mittleren Mischungsverha¨ltnis u¨ber den gesamten Querschnitt
dargestellt. Fu¨r die betrachteten Betriebspunkte des API80-168 V1 ergibt sich damit,
dass lokal auch ein sauerstoffreiches Gemisch vorliegen kann. Die niedrige berechnete
Verbrennungseffizienz deutet in diesem Fall darauf hin, dass eine Durchmischung
des wasserstoffreichen Gemischs der Randzone mit dem nahezu sto¨chiometrischen
Gemisch in der Zentralzone nicht im ausreichenden Maße stattfindet. Die hohe cha-
rakteristische Brennkammerla¨nge dieser Konfiguration wird in der Literatur als mehr
als ausreichend fu¨r eine vollsta¨ndige Umsetzung von LOX/LH2 angesehen [26]. Die im
Vergleich zur zweiten Injektorkonfiguration API80-168 sehr große Streuung der ermit-
telten ηc∗-Werte deutet darauf hin, dass es auch in den als stationa¨r angenommenen
Auswertefenstern zu Flammenverlo¨schung an einzelnen Injektoren kommt, die sich
in der Summe negativ auf die Treibstoffaufbereitung auswirken. Durch die teilweise
Ru¨cknahme dieser Trimmung bei API80-168 V2 konnte die Verbrennungseffizienz bis
auf das Niveau des Referenzkoaxialinjektors angehoben werden.
Das erfolgreiche Injektormuster API80-168 V2 weist bei einem Brennkammerdruck-
niveau von ca. 80 bar einen deutlichen Einbruch in der Verbrennungseffizienz auf
(s. Abbildung 4.29). Die ausgewerteten Betriebspunkte in der dazugeho¨rigen Ab-
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Abbildung 4.30: Abweichung vom prognostizierten Wa¨rmeeintrag in die Brennkam-
merwand in der 80 bar-Stufe (runde Symbole)
ku¨hlphase bei 50 bar zeigen ebenfalls einen leichten Abfall gegenu¨ber den anderen
Testla¨ufen. In Abbildung 4.30 sind die gemessenen Wa¨rmestro¨me vom Brennraum in
das Ku¨hlwasser gegenu¨ber dem Parameter (ρEoC · uEoC)0,8 aufgetragen. Der gasseitige
Wa¨rmeu¨bergang ist proportional zu diesem Parameter [36]. Die gestrichelte Linie
stellt einen linearen Fit der Daten der Versuchsla¨ufe 1 und 3 dar. Man erkennt
auch in dieser Betrachtung einen Abfall der gemessenen Wa¨rmestro¨me in der 80 bar-
Stufe. Je gro¨ßer die Abweichung der gemessenen Wa¨rmestro¨me vom antizipierten
Verlauf ist, desto gro¨ßer fa¨llt auch die Einbuße in der Verbrennungseffizienz aus.
Der Betriebspunkt bei 80 bar und ROF = 6 weist bei einem im Vergleich zu dem
Erwartungswert um ca. 1 MW kleineren Wa¨rmestrom eine Wirkungsgradeinbuße von
mehr als 2 % auf. Es handelt sich dabei also aller Wahrscheinlichkeit nach nicht um
einen Fehler in der Ermittlung der Brennkammerdaten, sondern um ein Pha¨nomen
der Treibstoffaufbereitung.
4.5.2 Verbrennungsstabilita¨t
Zur Beurteilung der Verbrennungsstabilita¨t eines poro¨sen Einspritzkopfs eignen
sich die Versuche auf der 80 mm-Skala deutlich besser als die bereits diskutierten
Versuche auf der 50 mm-Skala. Auf der 80 mm-Skala wurden mit der Einspritz-
kopfvariante API80-168 V1 in mehreren Versuchsla¨ufen instabile Betriebszusta¨nde
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Abbildung 4.31: Instabile Versuchsla¨ufe mit API80-168 V1 (oben: Testlauf 1, unten:
Testlauf 2)
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Abbildung 4.32: Spectrogram des dynamischen Drucksignals aus dem Testlauf 1 in
Abbildung 4.31
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Abbildung 4.33: Abha¨ngigkeit der kritischen H2-Eintrittstemperatur vom Anteil der
Injektionsfla¨che an der Stirnfla¨che fu¨r einen Koaxialinjektor, nach
von Wanhainen et. al. [75]
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beobachtet. Zwei exemplarische Testla¨ufe sind in Abbildung 4.31 aufgefu¨hrt. Es
sind jeweils der statische Brennkammerdruck, die Wasserstoffeintrittstemperatur
und die akustische Amplitude des dynamischen Drucksignals nach der Anwendung
eines 1 kHz-Hochpassfilters aufgetragen. In beiden Versuchsla¨ufen liegt die akustische
Amplitude u¨ber nahezu der gesamten Versuchsdauer bis zum Abschalten aufgrund
des Auftretens von Instabilita¨ten bei 1 bar, was ca. 2 % des mittleren Brennkam-
merdrucks entspricht. Die Verbrennung kann als ruhig angesehen werden. Der erste
der beiden pra¨sentierten Versuche zeigt zusa¨tzlich zu dem Auftreten der Instabili-
ta¨t spontane Druckspitzen bei ca. 5 bzw. 32 s, die nach kurzer Zeit abklingen. Die
Instabilita¨ten, die zu der jeweiligen Abschaltung gefu¨hrt haben, werden ebenfalls
von solchen Druckspitzen eingeleitet. Abbildung 4.32 zeigt ein Spektrogramm des
ersten Versuchs aus Abbildung 4.31. Die Spitzen der akustischen Amplitude sind
hier ebenfalls zu erkennen. Die akustische Energie ist u¨ber das gesamte Spektrum
verteilt und nicht in einer Mode konzentriert. Dies entspricht der Charakteristik einer
Explosion. Die resultierende Instabilita¨t vor der Abschaltung zeigt dagegen einen
Schwerpunkt bei ca. 11 kHz, der ersten transversalen Mode.
Bei dem Betrieb eines Einspritzkopfs mit tiefkaltem Wasserstoff bei ca. 50 K dauert
es mehrere Sekunden bis der Wasserstoff eine stationa¨re Temperatur erreicht. Die
Dauer dieser pre-cooling genannten Phase ha¨ngt von dem H2-Massenstrom und der
Strukturtemperatur des Einspritzkopfes bei Versuchsbeginn ab. Durch die Variation
dieser pre-cooling-Phase kann ein klarer Einfluss der Treibstoffeintrittstemperatur ge-
zeigt werden. Die Abschaltung aufgrund der Detektion von Instabilita¨ten wird dabei
(und bei den u¨brigen Versuchen mit diesem Injektormuster) in einem Temperaturbe-
reich von 41 bis 43 K ausgelo¨st. Das Konzept der kritischen Temperatur ist in der
Literatur bekannt. Fu¨r Wanhainen et al. [72–75] stellt die Bestimmung der kritischen
Temperatur ein wichtiges Kriterium zur Bewertung des Stabilita¨tsverhaltens eines
Einspritzkopfs dar.
Begu¨nstigt wird die Entstehung einer Instabilita¨t in der 1T-Mode, die hier beobachtet
wurde, laut Harrje und Reardon [22] durch eine Konzentration der Energiefreisetzung
im Randbereich der Brennkammer. Hier liegt im Falle der transversalen Moden der
Geschwindigkeitsknoten und damit der Druckbauch der stehenden Welle. Eine Treib-
stoffkonzentration und die daraus resultierende erho¨hte Energiefreisetzung in diesem
Bereich ist eine mo¨gliche Ursache fu¨r das Anfachen der 1T-Mode. Wanhainen et.
al. kommen in ihren Untersuchungen zur radialen Verteilung der Energiefreisetzung
zu einem gegenteiligen Ergebnis [75]. Die Gruppe am NASA LeRC betrieb einen
Koaxialinjektor mit Brennkammern unterschiedlichen Durchmessers und konstantem
Du¨senhals. So wurde ein variabler Bereich der gesamten zur Verfu¨gung stehenden
Stirnfla¨che vom eigentlichen Injektor eingenommen. Sie untersuchten die Abha¨ngig-
keit der kritischen Treibstoffinjektionstemperatur von dem Fla¨chenverha¨ltnis von
Injektionszone zur gesamten Stirnfla¨che. Abbildung 4.33 zeigt diesen Zusammenhang.
Diese Ergebnisse sprechen dafu¨r, dass eine Einspritzkopfkonfiguration am stabilsten
ist, sofern die gesamte Stirnfla¨che gleichma¨ßig zur Einspritzung verwendet wird. Es
wird eine mo¨glichst konstante Injektionsdichte u¨ber dem Radius angestrebt. Die fu¨r
die Injektorversion API80-168 V1 vorgesehenen Maßnahmen zur Verbesserung der
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Injektor/Wand-Kompatibilita¨t beinhalten auch einen vergro¨ßerten Wandabstand
(s. Abschnitt 3.2.3.2). Eine a¨quivalente Stirnfla¨chenbedeckung liegt fu¨r diesen Ein-
spritzkopf bei ca. 91,3 %. Fu¨r diesen Wert kann man in Abbildung 4.33 fu¨r einen
Koaxialeinspritzkopf, wie die Gruppe um Wanhainen ihn verwendet hat, eine kritische
Temperatur von ca. 60 K ableiten. Fu¨r Treibstoffeintrittstemperaturen unterhalb
dieses Werts ist mit dem Auftreten von Instabilita¨ten zu rechnen.
Das stochastische Auftreten von Druckspitzen in Flu¨ssigraketentriebwerken ist in
der Literatur bekannt. Wa¨hrend des Entwicklungsprogramms des F-1-Triebwerks
traten vergleichbare Pha¨nomene auf [49]. Die Druckspitzen wurden hier als resurge
umschrieben und mit der explosionsartigen Umsetzung von unverbrannten Treibstoff-
ansammlungen erkla¨rt. Im Falle des F-1-Triebwerks wurde als Ursache der Ku¨hlfilm
identifiziert. Aus diesem Ku¨hlfilm lo¨sen sich durch andere Brennkammerprozesse
gro¨ßere Treibstofftaschen, die in die Hauptverbrennungszone transportiert werden
und dort explosionsartig reagieren.
Ein a¨hnlicher Mechanismus wird als Ursache der Instabilita¨ten bei dem API80-
168-V1-Einspritzkopf vermutet. Es wird angenommen, dass im Randbereich der
Brennkammer durch den hohen Wasserstoffu¨berschuss bei niedriger Temperatur
eine oder mehrere Flammen abheben und verlo¨schen. Nach dem Verlo¨schen eines
Injektors wird weiterhin LOX eingespritzt, der sich mit dem aus der poro¨sen Struk-
tur austretenden Wasserstoff mischt. Durch den Wa¨rmeeintrag aus benachbarten
Flammenzonen erreicht dieses unverbrannte Gemisch dann an einer bestimmten
Position stromab der Injektionsebene die Zu¨ndtemperatur. Dabei zu¨ndet die gesamte
vorgemischte Treibstoffansammlung explosionsartig und erzeugt die beobachtete
Druckspitze. Durch diesen Prozess entsteht eine starke Konzentration der Energiefrei-
setzung im Randbereich der Brennkammer, der laut Harrje und Reardon besonders
sensibel im Hinblick auf tangentiale Brennkammermoden ist (s. o.). Die Menge an
unverbranntem Material bestimmt dabei die Intensita¨t dieser Drucksto¨rung, die
von ihren Auswirkungen her wie ein klassischer bomb test zur Charakterisierung
des Stabilita¨tsverhaltens einer Brennkammer betrachtet werden kann. Je tiefer die
Wasserstoffeintrittstemperatur sinkt, desto ho¨her ist die Wahrscheinlichkeit, dass ein
Injektor verlo¨scht. Die Ho¨he der Druckspitzen bei dem ersten Versuchslauf in Abbil-
dung 4.31 steigt mit fallender Wasserstoffeintrittstemperatur und reicht schließlich
aus, um eine Brennkammerinstabilita¨t auszulo¨sen. Die Reduktion der eingespritzten
Treibstoffmenge im Randbereich der Brennkammer durch die starke Trimmung des
Mischungsverha¨ltnisses hat daher zu einer Destabilisierung der Brennkammer beige-
tragen. Es ist allerdings unklar, welche der beiden Maßnahmen zur Trimmung den
gro¨ßeren Beitrag zu diesem Effekt geliefert haben. Der große Wandabstand der a¨uße-
ren Injektorreihe sorgt fu¨r eine große Wa¨rmesenke durch den tiefkalten Wasserstoff in
unmittelbarer Na¨he des Injektors. Die Verringerung des Injektordurchmessers in der
a¨ußeren Injektorreihe auf 1,2 mm ko¨nnte auch zu einer schlechteren Flammenanke-
rung gefu¨hrt haben. Lux et. al. haben fu¨r Wasserstoffeintrittstemperaturen von 135 K,
einem H2-Fensterku¨hlfilm bei Umgebungstemperatur und bei Brennkammerdru¨cken
von 40, 50 und 60 bar gezeigt, dass die Flammenankerung bei LOX-Injektoren mit
einem Innendurchmesser von 1,8 mm sehr stabil ist [43]. Diese Versuche wurden mit
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Abbildung 4.34: Versuchslauf mit Baﬄe
der optisch zuga¨nglichen DLR-Forschungsbrennkammer Modell
”
C“ durchgefu¨hrt.
Dabei ko¨nnte der Fensterku¨hlmassenstrom die Flammenankerung positiv beeinflusst
haben. Fu¨r Multiinjektorversuche mit LOX-Strahldurchmessern von 1,5 mm wurden
bei diesen Bedingungen ebenfalls keine charakteristischen Druckspitzen festgestellt.
Als Antwort auf diese vermutete Ursache der beobachteten Instabilita¨ten wurde
das Injektormuster API80-168 V2 entworfen (s. Abschnitt 3.2.3.2). Das Hauptziel
dieser Modifikation war nicht die Identifikation des auschlaggebenden Faktors fu¨r
das Auftreten der Instabilita¨t, sondern die reine Demonstration des stabilen Betriebs.
Daher wurde das LOX-Injektormuster so vera¨ndert, dass beide oben genannten
mo¨glichen Ursachen behoben wurden. Der Innendurchmesser der a¨ußeren Injektoren
wurde auf das Maß der restlichen Injektoren im Kernbereich angehoben und der
Wandabstand leicht verringert. Daraus ergibt sich die in Abbildung 3.11 dargestellte
A¨nderung der Mischungsverha¨ltnisverteilung u¨ber den Radius.
Neben der Modifikation des Injektormusters wurde auch die Effektivita¨t eines Baﬄes
untersucht. Dieses Baﬄe wurde als zusa¨tzliches Brennkammersegment direkt strom-
ab des Einspritzkopfs eingebaut. Abbildung 4.34 zeigt den Verlauf der akustischen
Amplitude u¨ber die Versuchsdauer. Die bereits zuvor beobachteten Druckspitzen
treten bei der Verwendung eines Baﬄes stark geha¨uft auf und fu¨hrten in einigen
Fa¨llen zu kurzzeitigen Instabilita¨ten. Die Ha¨ufung von spontan auftretenden In-
stabilita¨ten durch das Hinzufu¨gen eines Baﬄes wurde auch in der Anfangsphase
des F-1-Programms beobachtet (Injektormuster 5U-flatface und 5U-baﬄed [49]).
Die Ergebnisse zeigen, dass sich die beobachteten Instabilita¨ten beim Betrieb des
API80-168 V1 nicht durch ein Baﬄe unterdru¨cken lassen.
Im Gegensatz zu der Baﬄe-Lo¨sung fu¨hrte die Modifikation des Injektormusters zu
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Abbildung 4.35: Auf den Brennkammerdruck normierte akustische Amplitude wa¨h-
rend der Versuche mit API80-168 V2
einem stabilen Betrieb des Einspritzkopfes. Wa¨hrend der Versuche mit dem neuen
Injektor API80-168 V2 wurden keine instabilen Betriebszusta¨nde beobachtet (s. Ab-
bildung 4.35), und lediglich eine spontane Druckspitze trat in der 80 bar-Testsequenz
auf. Diese Druckspitze fu¨hrte jedoch zu keiner anhaltenden Instabilita¨t.
Die auf den Brennkammerdruck normierten Werte der akustischen Amplitude ober-
halb von 1 kHz sind fu¨r die Einspritzko¨pfe der 80 mm-Gro¨ßenklasse in Abbildung 4.36
dargestellt. Ein Vergleich der Verbrennungsrauigkeit der beiden API-Varianten ist
nur fu¨r die stationa¨ren Betriebspunkte der 50 bar-Stufe, der Abku¨hlphase, mo¨glich.
Die Bedingungen sind hier in Bezug auf Brennkammerdruck und Mischungsverha¨ltnis
stationa¨r, die Wasserstofftemperatur kann aber nicht als konstant angesehen werden
(s. o.). Die urspru¨ngliche Einspritzkopfkonfiguration API80-168 V1 weist hier eine
relative Verbrennungsrauigkeit von 1,1 bis 1,3 % auf. Die verbesserte Variante V2 liegt
in diesem Betriebsbereich bei 0,63 bis 0,85 % relativer Verbrennungsrauigkeit. Beide
Einspritzko¨pfe weisen damit eine sehr ruhige Verbrennung auch bei den niedrigen
Wasserstoffeintrittstemperaturen von 41 bis 50 K auf. Fu¨r die ho¨heren Brennkam-
merdru¨cke bis 90 bar ist nur ein Vergleich des API80-168 V2 und des verwendeten
Koaxialinjektors mo¨glich, da mit API80-168 V1 kein stationa¨rer Betrieb bei diesen
Bedingungen mo¨glich war. Der Koaxialinjektor zeugt bei einer Wasserstoffeintritts-
temperatur um 50 K eine deutlich ho¨here Verbrennungsrauigkeit als der verbesserte
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Abbildung 4.36: Normierte Verbrennungsrauigkeit fu¨r Frequenzen oberhalb von 1 kHz
fu¨r alle auf der 80 mm-Skala getesteten Einspritzko¨pfe (TH2,Inj =
41 . . . 50 K)
API80-168-V2-Injektor. Im Fall des verwendeten Koaxialinjektors steigt die relative
Verbrennungsrauigkeit von ca. 3,7 % bei 70 bar u¨ber 4,6 % bei 80 bar bis auf 6,5 % bei
90 bar. Der API80-168-V2-Einspritzkopf erzeugt dagegen eine Verbrennungsrauigkeit
von ca. 0,6 % bei 70 und 90 bar. In der 80 bar-Stufe steigt die Verbrennungsrauigkeit
auf Werte zwischen 0,7 % und 0,9 % an. Auf dieser Druckstufe steigt die akustische
Amplitude mit der Steigerung des Mischungsverha¨ltnisses von 5 u¨ber 5,5 auf 6.
Bei der Betrachtung der Verbrennungseffizienz wurde in der 80 bar-Stufe ein Ab-
fall der Effizienz mit der Steigerung des Mischungsverha¨ltnisses beobachtet. Die
schlechtere Treibstoffumsetzung in diesem Betriebspunkt geht mit einer erho¨hten
Verbrennungsrauigkeit einher. Die Einspritzko¨pfe wurden lediglich bei Wasserstoff-
eintrittstemperaturen um 50 K getestet. Fu¨r den Betrieb bei Vulcain-II-typischen
Eintrittstemperaturen um 100 K ist mit geringeren Verbrennungsrauigkeiten zu rech-
nen. In diesem Fall ko¨nnte sich auch das wesentlich bessere Verhalten des API80-168
V2 im Vergleich zu dem betrachteten Koaxialinjektor wieder relativieren.
Von besonderem Interesse sind auch die Injektordruckverluste. In Abbildung 4.37
sind die normierten akustischen Amplituden oberhalb von 1 kHz in Abha¨ngigkeit der
relativen Druckverluste auf der Sauerstoffseite (links) und Wasserstoffseite (rechts)
dargestellt. Die oben beschriebene sehr ruhige Verbrennung konnte bei Wasserstoff-
druckverlusten von 2 bis 5 % des jeweiligen Brennkammerdrucks realisiert werden.
Die sauerstoffseitigen Druckverluste lagen mit Werten zwischen 10,6 und 16,2 % noch
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Abbildung 4.37: Normierte Verbrennungsrauigkeit fu¨r Frequenzen oberhalb von 1 kHz
in Abha¨ngigkeit von den Injektordruckverlusten. Betrachtet wurden
nur Betriebspunkte bei stationa¨ren Eintrittstemperaturen.
deutlich unter den Druckverlusten, die beim Betrieb des Koaxialinjektors auftraten.
4.6 Anwendung fu¨r Preburner-Injektion
4.6.1 Verbrennungseffizienz
Bei den durchgefu¨hrten Versuchen bei FRSC-Bedingungen wurden Werte der Ver-
brennungseffizienz zwischen 98,3 und 99,3 % ermittelt. Dies weist auf eine nahezu
vollsta¨ndige Verbrennung hin. Aufgrund der niedrigen Heißgasgeschwindigkeit bei
dieser Brennkammerkonfiguration erscheint der fu¨r MCC-Einspritzko¨pfe postulier-
te Treibstoffaufbereitungsmechanismus hier nicht sinnvoll. Stattdessen ist davon
auszugehen, dass die sehr lange Aufenthaltszeit im Brennraum zu der nahezu voll-
sta¨ndigen Umsetzung der Treibstoffe fu¨hrt. Die Aufenthaltszeit ist mit ca. 10 ms um
den Faktor 10 gro¨ßer als bei den oben diskutierten Anwendungen fu¨r Hauptbrenn-
kammern. Wie in Abbildung 4.38 dargestellt, ist die Streuung der Ergebnisse trotz
des großen Druckbereichs sehr gering. Die Verbrennungseffizienz variiert bei einer
Brennkammerdrucka¨nderung von 150 auf 330 bar um weniger als einen Prozentpunkt.
4.6.2 Verbrennungsstabilita¨t
Die Heißgasversuche mit der Konfiguration API-80-4 bei FRSC-Bedingungen wiesen
eine a¨ußerst geringe Verbrennungsrauigkeit auf. Die Verbrennung war in allen Be-
triebspunkten stabil. Abbildung 4.39 zeigt die auf den Brennkammerdruck normierte
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Abbildung 4.38: Normierte Verbrennungseffizienz in Abha¨ngigkeit vom theoretischen
Totaldruck (links) und vom Mischungsverha¨ltnis (rechts)
Verbrennungsrauigkeit wa¨hrend des Versuchslaufs mit dem ho¨chsten erzielten Brenn-
kammerdruck von ca. 330 bar. Dabei wurde das Drucksignal zuna¨chst mit einem
1000 Hz-Hochpassfilter bearbeitet. Es handelt sich hierbei um den Hochfrequenzanteil
der Druckschwankungen im Brennraum. Die Werte liegen bis auf einzelne Druckspit-
zen unter 0,1 % des Brennkammerdrucks. Auch die Druckspitzen u¨berschreiten einen
Wert von 0,6 % des Brennkammerdrucks nicht. Zu keinem Zeitpunkt leiten diese
Abbildung 4.39: Auf den Brennkammerdruck normierte Verbrennungsrauigkeit ober-
halb von 1 kHz wa¨hrend eines Versuchslaufs mit API80-36 GG
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Abbildung 4.40: Akustische Amplitude des Rohsignals und des mit einem 100 Hz-
bzw. 1000 Hz-Hochpassfilter bearbeitetem Signals in Abha¨ngigkeit
von dem LOX-seitigen (links) und H2-seitigen (rechts) Druckverlust
Druckspitzen ein instabiles Betriebsverhalten ein. Bei ho¨heren Brennkammerdru¨cken
treten diese Druckspitzen geha¨uft auf. Ein Einfluss der H2-Eintrittstemperatur auf
die Ha¨ufigkeit der Druckspitzen la¨sst sich nicht feststellen.
In Abbildung 4.40 ist die Abha¨ngigkeit der akustischen Amplituden p′ in verschiede-
nen Frequenzbereichen von den Injektordruckverlusten aufgetragen. Der sauerstoffsei-
tige Druckverlust variiert zwischen 8,2 und 16,6 %, wa¨hrend auf der Wasserstoffseite
extrem geringe Druckverluste von 1 bis 1,85 % des Brennkammerdrucks realisiert
wurden. Die auf den Brennkammerdruck normierte akustische Amplitude des ungefil-
terten Drucksignals p′/pInj liegt bei 0,18 bis 0,32 %. Bei der Anwendung eines 100Hz-
bzw. 1000 Hz-Hochpassfilters liegt diese akustische Amplitude noch niedriger. Fu¨r den
Hochfrequenzbereich oberhalb von 1 kHz schwankt sie zwischen 0,025 und 0,051 %.
Die Verbrennung kann als extrem ruhig angesehen werden, insbesondere im Hinblick
auf die niedrigen H2-Eintrittstemperaturen und das niedrige Mischungsverha¨ltnis.
Diese beiden Faktoren gelten als mo¨gliche Auslo¨ser von Verbrennungsinstabilita¨ten
bei konventionellen Einspritzkonzepten.
140
5 Zusammenfassung und Ausblick
5.1 Ergebnisse
Im Rahmen dieser Arbeit wurden umfangreiche experimentelle Untersuchungen zur
Treibstoffaufbereitung von poro¨sen Injektoren fu¨r verschiedene Anwendungsbereiche
in Raketentriebwerken durchgefu¨hrt. Poro¨se Injektoren stellen eine Alternative zu
konventionellen Koaxialinjektoren fu¨r die kryogene Treibstoffkombination LOX/H2
dar. Das Ziel dieser Arbeit bestand darin, die dominierenden Parameter der Treibstoff-
aufbereitung eines poro¨sen Einspritzkopfes und weitere potentielle Anwendungsfelder
fu¨r dieses Injektionsverfahren zu identifizieren.
Zuna¨chst wurden die allgemeinen Anforderungen skizziert, die an ein Einspritz-
system fu¨r Flu¨ssigraketentriebwerke gestellt werden. Dies sind prima¨r eine hohe
Verbrennungseffizienz und eine gute Verbrennungsstabilita¨t. Eigenschaften wie die
Komplexita¨t oder die Drosselbarkeit sind von sekunda¨rer Bedeutung. Anschließend
wurden die Besonderheiten der Treibstoffkombination LOX/H2 erla¨utert.
Zum besseren Versta¨ndnis der Anforderungen an ein Einspritzsystem wurden die
Mechanismen der Treibstoffaufbereitung vom Eintritt einer flu¨ssigen Treibstoffkompo-
nente bis zur abschließenden Reaktion kurz diskutiert. Dies umfasste die Grundlagen
der Zersta¨ubung und der Verdampfung von Flu¨ssigkeitsstrukturen in ruhenden und
bewegten Gasatmospha¨ren. Dabei wurde auch auf die Besonderheiten im Hinblick
auf die fu¨r Raketenbrennkammern typischen hohen Betriebsdru¨cke oberhalb des
kritischen Drucks der Treibstoffkomponenten eingegangen. Der gro¨ßte Teil der Er-
kenntnisse in der Literatur u¨ber die Mischungsprozesse von Gasen bzw. Flu¨ssigkeiten
bezieht sich auf den unterkritischen Bereich, fu¨r den eine klare Phasengrenzfla¨che
definiert werden kann. Fu¨r den u¨berkritischen Fall gehen die Oberfla¨chenspannung
und die Verdampfungsenthalpie gegen null und die Konzepte der Zersta¨ubung und
Verdampfung lassen sich nicht mehr anwenden. Im Anschluss an diese Betrachtung der
grundlegenden Treibstoffaufbereitungsmechanismen wurden historische und aktuelle
Beispiele fu¨r Injektionsverfahren fu¨r Flu¨ssigraketentriebwerke mit einer flu¨ssig/flu¨ssig-
bzw. gasfo¨rmig/flu¨ssig-Treibstoffpaarung vorgestellt. Besonderes Augenmerk wurde
dabei auf die Koaxialinjektion gelegt, da das Konzept der poro¨sen Injektion eine
Alternative zu genau diesem Verfahren darstellt. Vor dem Hintergrund dieser Be-
schreibung existierender Verfahren wurde dann das Konzept der poro¨sen Injektion
erla¨utert. Dabei wurde zum einen eine Hypothese zu dem dominierenden Mecha-
nismus der Treibstoffaufbereitung formuliert. Zum anderen wurden die potentiellen
Vorteile dieses Verfahrens gegenu¨ber konventionellen Koaxialinjektoren vorgestellt,
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die sich aus der Bauweise und dem postulierten Treibstoffaufbereitungsmechanismus
ergeben.
Die experimentellen Untersuchungen wurden am Europa¨ischen Forschungs- und Ent-
wicklungspru¨fstand P8 in Lampoldshausen durchgefu¨hrt. Dieser Pru¨fstand erlaubt
den Betrieb von Versuchsbrennkammern mit der Treibstoffkombination LOX/H2
bei repra¨sentativen Bedingungen im Hinblick auf den Brennkammerdruck und die
Treibstoffinjektionstemperaturen. Die verwendeten Versuchsbrennkammern wiesen
dabei Brennkammerdurchmesser von 50 und 80 mm auf. Die Versuchsreihen auf
der 50 mm-Skala konzentrierten sich dabei auf die Charakterisierung des Einflusses
von Injektionsparametern, des Brennkammerkontraktionsverha¨ltnisses und des LOX-
Injektordurchmessers auf die Treibstoffaufbereitung. Zur Bewertung des Einflusses
dieser Parameter wurden die Verbrennungseffizienz, die Verbrennungsrauigkeit und
das axiale Brennkammerdruckprofil bestimmt. Die Versuche auf der 80 mm-Skala
haben die hohe Verbrennungseffizienz und gute Verbrennungsstabilita¨t bei relevanten
Brennkammerabmessungen und Wasserstoffeintrittstemperaturen unter 50 K besta¨-
tigt. Zusa¨tzlich wurde auf der 80 mm-Skala die Anwendbarkeit des API-Konzepts
bei Betriebsbedingungen nachgewiesen, die fu¨r Gasgeneratoren und treibstoffreiche
Vorbrennkammern bei einer gestuften Verbrennung typisch sind. Bei diesen Versuchen
wurde ein poro¨ser Injektor bei einem Brennkammerdruck von 330 bar und einem
Mischungsverha¨ltnis von 0,8 erfolgreich betrieben.
Es konnte gezeigt werden, dass die untersuchten poro¨sen Einspritzko¨pfe sowohl auf
der 50 mm- als auch auf der 80 mm-Skala sehr gute Werte der Verbrennungseffizienz
oberhalb von 95 % aufweisen. Dabei verschlechtert sich die Verbrennungseffizienz bei
Drosselung von 100 auf 30 % nur um wenige Zehntelprozentpunkte. Die Verschlechte-
rung der Verbrennungseffizienz bei starker Drosselung ist dabei wesentlich weniger
stark ausgepra¨gt als bei dem fu¨r seine gute Drosselbarkeit bekannten Pintle-Injektor
[9]. Dabei werden diese verbesserten Verbrennungseigenschaften ohne mechanisch
verstellbare Komponenten erzielt, die eine mo¨gliche Fehlerquelle darstellen. Die Ur-
sache fu¨r dieses vorteilhafte Verhalten ist der geringe Einfluss der kinematischen
Bedingungen am Injektoraustritt auf die Treibstoffaufbereitung bei poro¨sen Injek-
toren. Diese variieren sehr stark bei der Drosselung einer Brennkammer. Poro¨se
Injektoren stellen damit eine gute Wahl fu¨r Anwendungen dar, die eine gleichbleibend
hohe Verbrennungseffizienz u¨ber einen weiten Schubbereich erfordern, wie z.B. fu¨r
Triebwerke fu¨r Lander-Anwendungen. Diese sehr gute Drosselbarkeit u¨ber einen
weiten Brennkammerdruckbereich konnte auch in den Versuchen auf der 80 mm-Skala
fu¨r MCC-typische Bedingungen bei Brennkammerdru¨cken zwischen 50 und 90 bar
und Mischungsverha¨ltnissen von 5 bis 6 nachgewiesen werden. Dieses Verhalten
zeigt sich auch bei Versuchen unter FRSC-typischen Vorbrennkammerbedingungen.
Hier variierte die Verbrennungseffizienz um weniger als einen Prozentpunkt bei einer
Drosselung von 330 auf 150 bar.
Die Vermessung des axialen Druckprofils der Brennkammer erlaubt Ru¨ckschlu¨sse
auf die Verteilung des Treibstoffumsatzes und der resultierenden Wa¨rmefreiset-
zung in der Brennkammer. Bei der Untersuchung eines poro¨sen Einspritzkopfes
bei unterschiedlichen Brennkammerkontraktionsverha¨ltnissen wurde gezeigt, dass
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die Hauptreaktionszone bei steigenden Brennkammermachzahlen in Richtung des
Injektors wandert. Eine Verringerung des Brennkammerdrucks und damit auch der
LOX-Eintrittsgeschwindigkeit bzw. des LOX-Eintrittsimpulses fu¨hrt ebenfalls zu einer
Verlagerung in Richtung des Einspritzkopfs. Den gro¨ßten Einfluss auf die Position
der Hauptreaktionszone hat die Wahl des LOX-Injektordurchmessers. Bei identi-
schen Eintrittsgeschwindigkeiten fu¨hrt ein LOX-Injektordurchmesser von 1,1 mm
im Vergleich zu einer Einspritzkopfkonfiguration mit LOX-Injektoren mit einem
Durchmesser von 2,0 mm zu einer deutlichen Verschiebung der Hauptreaktionszone
in Richtung des Injektors. Dabei zeigen die beiden untersuchten Injektorvarian-
ten eine gegensa¨tzliche Abha¨ngigkeit der Position der Hauptreaktionszone vom
Mischungsverha¨ltnis. Einspritzko¨pfe mit einer großen Kontaktfla¨che zwischen den
Treibstoffen - resultierend aus einer großen Anzahl kleiner Injektoren – profitieren
aufgrund einer versta¨rkten Verdampfung bzw. Aufheizung im Injektornahbereich
von einer Erho¨hung des Mischungsverha¨ltnisses. Die Hauptreaktionszone verlagert
sich in diesem Fall in Richtung der Stirnplatte. Dabei u¨berwiegt dieser Effekt auch
die Verlagerung der Reaktionszone in Richtung der Du¨se aufgrund des erho¨hten
LOX-Eintrittsimpulses. Injektoren mit einer vergleichsweise kleinen Kontaktfla¨che
profitieren nicht in dem Maße von einer versta¨rkten Verdampfung/Aufheizung bei ei-
ner Erho¨hung des Mischungsverha¨ltnisses. Hier fu¨hren ho¨here Mischungsverha¨ltnisse
zu einer Verlagerung der Hauptreaktionszone stromab. Bei beiden Injektorvarianten
geht dabei die Verlagerung der Hauptreaktionszone in Richtung des Einspritzkopfs
mit einer Effizienzsteigerung einher. Eine beschleunigte Treibstoffaufbereitung fu¨hrt
zu einem insgesamt erho¨hten Verbrennungswirkungsgrad.
Die untersuchten poro¨sen Einspritzko¨pfe weisen ein insgesamt sehr gutes Stabili-
ta¨tsverhalten auf. Die Verbrennungsrauigkeit liegt fu¨r die Einspritzko¨pfe auf der
50 mm-Skala bei unter einem Prozent des mittleren Brennkammerdrucks. Dabei konn-
te gezeigt werden, dass bis zu einem sauerstoffseitigen Druckverlust u¨ber den Injektor
von 2,5 % hinunter kein Auftreten von niederfrequenten Verbrennungsinstabilita¨ten
(LF) zu erwarten ist. Der wasserstoffseitige Druckverlust u¨ber die poro¨se Stirnplatte
hat keinen erkennbaren Einfluss auf die Verbrennungsrauigkeit. Dies ermo¨glicht den
Betrieb eines poro¨sen Einspritzkopfs bei sehr geringen Injektordruckverlusten, was
deutliche Isp-Vorteile fu¨r das Gesamtsystem bedeutet. Auf der 80 mm-Skala konnte
eine reproduzierbar auftretende HF-Instabilita¨t durch eine geeignete Modifikation
des LOX-Injektormusters erfolgreich beseitigt werden. Ausgehend von der Hypothese
einer lokalen Flammenverlo¨schung im Randbereich der Brennkammer wurde ein
neues Einspritzkopfmuster entworfen, das fu¨r eine stabile Flammenankerung auch
bei H2-Eintrittstemperaturen von unter 50 K sorgt. Diese Bedingungen gelten in der
Literatur als sehr anfa¨llig fu¨r das Auftreten von Verbrennungsinstabilita¨ten. Mit dem
verbesserten Injektormuster wurden bei diesen Bedingungen ebenfalls Verbrennungs-
rauigkeiten von unter einem Prozent des mittleren Brennkammerdrucks gemessen.
Diese Werte liegen 4- bis 8-mal niedriger als bei einem als Referenz herangezogenen
herko¨mmlichen Koaxialinjektor. Dabei treten LOX-Druckverluste zwischen 11 und
16 % pBK und H2-Druckverluste von 2 bis 5 % pBK auf. Auch hier bietet sich ein
großes Potential zur Verringerung der notwendigen Druckverluste zur Entkopplung
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des Einspritzsystems vom Brennraum. Es konnte im Rahmen dieser Untersuchungen
ebenfalls gezeigt werden, dass ein einfaches Hinzufu¨gen eines Baﬄe-Segments ohne
A¨nderungen der Injektionsverteilung keine Verbesserung des Stabilita¨tsverhaltens
bewirkt. Mit einem gezielt fu¨r die Bedingungen einer treibstoffreich betriebenen
Vorbrennkammer fu¨r eine gestufte Verbrennung entworfenen Einspritzkopf konnten
noch kleinere Verbrennungsrauigkeiten realisiert werden. Die Werte der Verbren-
nungsrauigkeit liegen fu¨r diesen Anwendungsfall u¨ber einen Druckbereich von 150 bis
330 bar hinweg unterhalb von 0,32 % pBK. Die Injektordruckverluste liegen bei 8,2
bis 16,6 % pBK auf der Sauerstoffseite und bei 1 bis 1,85 % pBK auf der Wasserstoffseite.
5.2 Ausblick
Um den postulierten Aufbereitungsprozess eindeutig besta¨tigen zu ko¨nnen, bieten
sich Experimente mit optisch zuga¨nglichen Kammern an. Fu¨r den Heißgasfall steht
beim DLR Lampoldshausen die Modellbrennkammer
”
C“ zur Verfu¨gung. Neben zwei
seitlichen Fenstern zur Beobachtung der Verbrennungszone ist diese Brennkammer
mit zwei weiteren, schmaleren Fenstern oben und unten ausgestattet. Durch diese
Fenster kann ein Laserschnitt in den Brennraum geleitet werden. Mittels PIV la¨sst
sich so das Geschwindigkeitsfeld im Injektornahbereich bestimmen. Das angenom-
mene Anwachsen der Differenzgeschwindigkeit zwischen Heißgas und langsamen
LOX-Kernstrahl kann dadurch nachgewiesen werden.
Neben Heißgasversuchen mit optisch zuga¨nglichen Brennkammern bieten sich auch
Kaltgasversuche mit poro¨sen Injektoren an. Fu¨r klassische Einspritzverfahren stellen
diese Untersuchungen einen wichtigen Schritt bei der Entwicklung und Bewertung
neuer Injektorelemente dar. Fu¨r Koaxialinjektoren sind beim DLR in Lampoldshau-
sen umfangreiche Arbeiten zur Zersta¨ubung im Kaltgasfall durchgefu¨hrt worden
[14, 45, 47]. Fu¨r diese Injektorbauform konnten die Kaltgasversuche in einer zylindri-
schen Kammer durchgefu¨hrt werden. In diesem Fall sind nur die Stro¨mungsgro¨ßen
- Fluidgeschwindigkeiten und Stoffeigenschaften - unmittelbar am Injektor von In-
teresse. Fu¨r den postulierten Treibstoffaufbereitungsmechanismus eines poro¨sen
Injektors ist jedoch das Geschwindigkeitsfeld in der Umgebung des Flu¨ssigkeitsstrahls
entscheidend. Um die in einer Brennkammer auftretende Beschleunigung der Heiß-
gasstro¨mung von den Injektionsgeschwindigkeiten auf Geschwindigkeiten von 300 bis
500 m/s zu simulieren, muss die entsprechende Versuchsstrecke fu¨r Kaltgasversuche
(ρ = const.) gezielt ausgelegt werden. Es bieten sich im Kaltgasfall zwei Ansa¨tze an:
zum einen kann die Messstrecke eine starke Verju¨ngung aufweisen, die die Stro¨mung
entsprechend des im Heißgasfall auftretenden Geschwindigkeitsverlauf beschleunigt
(A 6= const.). Zum anderen kann u¨ber die Seitenwa¨nde einer solchen Messstrecke ein
zusa¨tzlicher Gasmassenstrom zugefu¨hrt werden (m˙ 6= const.). Grundsa¨tzlich muss
bei solchen Experimenten zwischen einer Geschwindigkeits-A¨hnlichkeit und einer
Impulsstrom-A¨hnlichkeit zum Heißgasfall unterschieden werden. Da sich im Heißgas-
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fall die Dichte der Heißgasstro¨mung von der Injektion bis zum ausreagierten Zustand
stark vera¨ndert, ko¨nnen diese beiden Parameter (Geschwindigkeit und Impulsstrom)
im Kaltgasexperiment nicht gleichzeitig identisch zum Heißgasfall eingestellt werden.
Als Simulationsmedien fu¨r die Treibstoffkombination LOX/H2 wird fu¨r gewo¨hnlich
auf die Kombinationen Wasser/GN2, LN2/GN2 oder LN2/GHe zuru¨ckgegriffen. Mit
solchen Kaltgasversuchen la¨sst sich die Bedeutung des Strahl- bzw. Tropfenzerfalls
aufgrund einer variierenden lokalen Geschwindigkeitsdifferenz stromab der Injektions-
ebene im Vergleich zur Bedeutung der Verdampfung fu¨r die Treibstoffaufbereitung
eines poro¨sen Injektors besser bewerten.
Die Ergebnisse des poro¨sen Einspritzkopfs auf der 80 mm-Skala haben gezeigt, dass
sich das Konzept erfolgreich auf diese Durchmesser hochskalieren la¨sst. Der na¨chste
Schritt stellt die Untersuchung eines poro¨sen Injektors bei Brennkammerdurchmes-
sern typischer Oberstufentriebwerke in der Gro¨ßenordnung von 180 bis 220 mm
dar. Erste Untersuchungen eines poro¨sen Einspritzkopfes in dieser Gro¨ßenklasse
lieferten ermutigende Ergebnisse. Herausforderungen sind hierbei zum einen die
Gestaltung der poro¨sen Stirnplatte im Hinblick auf die mechanischen Lasten durch
den sich einstellenden Druckverlust. Das fu¨r die Gasgeneratoranwendung verwendete
Drahtgewebe zeigt hierbei ein gu¨nstigeres Verhalten als das zuna¨chst verwendete
Sinterbronzematerial. Zum anderen verschieben sich bei einem gro¨ßeren Brennkam-
merdurchmesser auch die charakteristischen Frequenzen der Brennkammermoden.
Ein erho¨hter Brennkammerdurchmesser verringert die Frequenz der transversalen
Brennkammermoden, was das Auftreten einer 1T-Instabilita¨t begu¨nstigt.
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